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CAPITULO 1. INTRODUCCION.
1.1 OBJETIVO. |

) Disefio e Implementacién de un programa de pruebas y control de calidad para la
aceptacion y la calificacion de sistemas electronicos espaciales, validandolo en un sistema
electronico del microsatélite experimental SATEX 1",

1.2 ANTECEDENTES.

Aun cuando el concepto de satélites es reciente, el fundamento mateméatico que demuestra
la viabilidad de un objeto orbitando a otro fue desarrollado desde hace mas de tres siglos. Tal
fundamento recae en los estudios de la Dinamica Orbital y del Equilibrio de Fuerzas que se
mencionan a continuacion.

Los estudios de la Dinamica Orbital se refieren al estudio de la trayectoria de los cuerpos
celestes y se basan en el analisis hecho por Johannes Kepler de las mediciones del movimiento de
los planetas obtenidas por su maestro Tycho Brahe en el siglo XVI. El estudio del Equilibro de
Fuerzas se refiere a las fuerzas requeridas para mantener al satélite en 6rbita y se basa en las
ecuaciones de movimiento de Newton y en la Ley de la Gravitacién Universal también enunciada
por él en el siglo XVII. .

Mientras la historia de los satélites es relativamente reciente, la historia de los cohetes de
propulsién va muy atras, se remonta hasta los cohetes chinos usados en las festividades. Sin
embargo, fue el matematico ruso Konstantin Tsiolkovsky quien estudi6 las condiciones que debe
satisfacer un cohete para escapar del campo gravitacional terrestre y quien también propuso en
1903 que los cohetes pudieran ser utilizados para la exploracion del espacio. A pesar de contar con
estos estudios, no fue sino hasta 1920 que se empezaron a hacer experimentos en la coheteria,
misma que tuvo un gran impulso durante la Segunda Guerra Mundial con el desarrollo de los
cohetes alemanes V1 y V2. Al finalizar la misma, los cientificos alemanes se dispersaron por el
mundo y en los cincuenta tanto la Unién Soviética como los Estados Unidos poseian cohetes
capaces de lanzar pequerios satélites de orbita baja.

La migracién de la sociedad industrial a la naciente sociedad de la informacion, ha
conducido que las telecomunicaciones sean consideradas como uno de los mas importantes
promotores del desarrollo de los paises modernos. Esta comprobado que el desarrollo de la
economia de un pais no puede darse como un hecho aislado; existe un gran paralelismo entre el
desarrollo de su economia y de sus telecomunicaciones, lo que permite afirmar que a mayor
infraestructura de telecomunicaciones son mayores las posibilidades de desarrollo econémico.
Basandose en lo anterior, es importante que un pais desarrolle tecnologia de comunicaciones
propia, generando también recursos en esta area.

La radio comunicacién en las bandas VHF y UHF depende del mecanismo de la onda

directa. Debido a que su longitud de onda es muy pequefia, la onda electromagnética no es
reflejada por la ionosfera, sino que pasa a través de ella, lo que limita su alcance a una linea visual.
Por lo anterior, la cobertura de la transmision es proporcional a la linea visual y para lograr una gran
cobertura, se considera radiar desde grandes alturas.
' Un satélite de comunicaciones hace las funciones de un repetidor ya que al encontrarse a
gran altura, su alcance de linea visual es mucho mayor y, por tanto, refleja las sefiales a grandes
distancias. La propiedad de poder transmitir la informacién de forma casi independiente de la
distancia es la que proporciona atractivo a los satélites de comunicaciones.

Los satélites encuentran sus areas de aplicacion en comunicaciones, meteorologia,
exploracion de recursos naturales, apoyo a la navegacién de aeronaves y embarcaciones, etc. Asi
pues, el desarrollo de tecnologia aeroespacial propia decrementa la dependencia tecnolégica hacia
el exterior, lo que repercute en forma favorable en la soberania y desarrollo del pais.




1.3 PROYECTO SATEX.

El objetivo principal del proyecto SATEX es el desarrollo de recursos humanos e
infraestructura nacional necesarios para disefiar y construir satélites pequefios de 6rbita baja para
aplicaciones cientificas y tecnolégicas aeroespaciales.

Para lograr este objetivo se ha planteado como meta inicial la creacion del primer satélite
mexicano “SATEX-1" \ ‘

El proyecto SATEX-1 considera probar una serie de dispositivos y metodologias nuevas
como herramientas importantes para el desarrollo futuro de la serie SATEX y de prayectos futuros
en ingenieria aeroespacial en México a partir de las siguientes metas:

- Disefiar, construir y utilizar un microsatélite experimental de 6rbita baja por instituciones
académicas mexicanas con el apoyo financiero y la coordinacién del Instituto Mexicano de
las Comunicaciones, ahora perteneciente a la Comisiéon Federal de Telecomunicaciones.

- Creacion de recursos humanos multidisciplinarios en el area de ciencia y tecnologia
aeroespacial en México.

Con esta finalidad en mente, un grupo de académicos propusieron al Gobierno Mexicano
su apoyo para la creacion de un programa de desarrollo de tecnologia espacial, cuyo primer fruto
es el proyecto SATEX, que implica el desarrollo de una serie de satélites experimentales por
personal académico de instituciones mexicanas de prestigio

El proyecto SATEX | gira en torno al disefio, construccién y operacion de un satélite
mexicano por instituciones académicas nacionales con fuerte presencia en labores de docencia y
desarrollo e investigacion cientifica y tecnologica.

Las instituciones que participan en el proyecto SATEX son:

Departamento de Electrénica y Telecomunicaciones del Centro de Inveshgacnon Cientifica y de
Educacion Superior de Ensenada (DET-CICESE).

Centro de Investigaciones y Estudios Avanzados (CINVESTAV).

Centro de Investigacion en Matematicas (CIMAT).

Departamento de Microelectronica de la Benemérita Universidad Auténoma de Puebla (DM-BUAP)
Facultad de Ciencias de la Universidad Nacional Auténoma de México (FC-UNAM).

Departamento de Ingenieria Aeronautica de la Escuela Superior de Ingenieria Mecanica y Eléctrica
del Instituto Politécnico Nacional (ESIME-IPN).

Instituto de Ingenieria de la UNAM.(II-UNAM).

Instituto Nacional de Astrofisica, Optica y Electrénica (INAOE).

Seccién de Posgrado de la ESIME del IPN.

Todas coordinadas por el Instituto Mexicano de Comunicaciones (IMC) ahora integrado a la
Comision Federal de Telecomunicaciones (COFETEL) dependencia del Gobierno Federal bajo la
Secretaria de Comunicaciones y Transportes (SCT).

Para conocer mas a fondo el trabajo que se realiza dentro del CICESE con respecto al
satélite, se detallara a continuacion los subsistemas en general que debe tener un satélite de
comunicaciones para mas adelante definir en los que se trabaja en el CICESE.

Un satélite de comunicaciones es un sistema muy complejo, pero generalmente presenta
una serie de subsistemas que pueden ser agrupados en dos: plataforma (todo dispositivo que
permite el funcionamiento de la carga (til) y la carga dtil (todos los dispositivos que llevan a cabo las
funciones para las que fue disefiado el satélite).




A continuaciéon se mencionan los principales subsistemas de cada grupo:
Plataforma:

* Propulsién secundaria.- Generalmente el lanzador que transporta al satélite no lo deja orbitando

en su posicién final, si no que lo deja en una 6rbita cercana, después de algunas revoluciones del

satélite, se enciende el subsistema de propulsion secundaria para colocarlo en su o6rbita final.

* Estabilizacion.- En esta parte se encargan del control de la actitud y orientacién del satélite de
comunicaciones con el fin de que éste siempre se encuentre apuntando al area de cobertura para el
cual fue disefiado.

* Potencia Eléctrica.- Proporciona y administra la energia necesaria para el buen funcionamiento del
satélite, para ello se vale de arreglos de celdas solares y baterias recargables entre otros.

* Control Térmico.- Con este subsistema se mantiene cada uno de los componentes del sistema
espacial en el intervalo de temperaturas para el cual fue disefiado y calificado.

* Telemetria y Comando.- El propésito fundamental del area de telemetria y comando es el de
proporcionar los datos necesarios sobre las funciones llevados a cabo por el satélite, esto es,
monitorear la operacion del mismo, operar la carga Util en su caso y mandar informacion a la
estacion terrena donde gracias a los datos recibidos se realizaran las acciones pertinentes para el
buen desempefio del satélite.

* Estructura.- Esto es, el cuerpo del satélite, ésta tiene que ser optimizada con el fin de mantener
las relaciones apropiadas para cumplir con los requisitos asociados a la integracion de los
subsistemas, a las dimensiones asignadas en el lanzador y a sus operaciones cuando se encuentre
en funcionamiento.

Carga Util:

* Comunicaciones.- El equipo que se encarga de hacer la interfaz tierra - satélite - tierra para
permitir la transferencia de informacién del sistema de comunicaciones satélital.

* Dispositivos especializados.- Aquellos dispositivos y equipos que tienen aplicaciones especificas,
como investigaciones espaciales, percepcion remota, etc.

Dentro de los subsistemas expuestos anteriormente, CICESE trabaja en los siguientes:
- Subsistema de Telemetria, comando y control del SATEX 1:

- * Subsistema de comando: El sistema de comando es un enlace ascendente, este enlace nos
permite enviar al satélite informacion necesaria para que la computadora de vuelo ejecute acciones
determinadas. Este canal de comunicaciones sera el modo normal de operacion cuando el satélite
no presente problemas de control para su supervivencia.

El enlace de comando funcionara a una velocidad de canal de 9600 bps y una velocidad de
informacién de 4800 bps en una frecuencia central de 148 Mhz. .

* Subsistema de control.- El satélite experimental SATEX-1 tendra a bordo dos computadoras de
vuelo que dan la redundancia requerida a este sistema. Estas computadoras tienen las funciones
de control y manejo de distintos subsistemas a bordo del satélite, asi como el registro de todos los
parametros del satélite para su transmision. En caso de falla de las computadoras de abordo, se
pierde el control y peligra la supervivencia del satélite, para ello se consider6 el disefio de un
subsistema que permite efectuar la conmutacion del equipo dafiado hacia el equipo redundante
mediante una supervision autébnoma’ o mediante control directo de Tierra.




En un ultimo caso, permite interconectar el receptor de comando de abordo con el transmisor de
telemetria con el fin de crear un lazo cerrado satélital que permita cuando menos recibir en Tierra
sefiales repetidas por el satélite.

* Subsistema de telemetria.- El enlace de telemetrla es un enlace descendente que servira para
transferir informacion digital asincrona del estado operativo de la computadora de abordo
incluyendo informacion de los sensores y de la carga atil. El enlace usarad sefales digitales
provenientes del puerto serie de la computadora de abordo a una tasa de bits de informacion de 4.8
Kbps. Se usara un esquema de codificacion para errores tipo FEC 1/2 por lo que la tasa de bits del
canal sera de 9.6 Kbps. Se usarad un esquema de modulacién tipo FSK/FM, con un ancho de banda
modulado maximo de 25 Khz en una frecuencia central de 400 Mhz, en portadora con polarizacion
lineal.

- Carga dtil 6ptica del SATEX 1:

El creciente incremento del volumen de informacién en las comunicaciones por satélite
requiere mayores velocidades de transmision y por ende mayor capacidad en el mismo, si a esto le
agregamos la saturacion espectral en radiofrecuencia (RF), nos encontramos con la necesidad de
explorar formas alternas de comunicacion.

Los recientes avances en comunicaciones Opticas permiten tener una alternativa viable
para aplicaciones en donde se emplean microondas. Los sistemas opticos pueden operar a altas
velocidades y requieren para una ganancia determinada, menores diametros de antenas que los
sistemas de RF debido al intervalo de frecuencias en las que trabaja. La potencia eléctrica
requerida, el peso y el volumen del sistema total se reducen considerablemente. Los sistemas de
comunicaciones Opticas son ideales para comunicaciones en el espacio libre y algunas otras
aplicaciones espaciales. Algunos organismos como la NASA, el JPL y la ESA han o estan
trabajando en diferentes sistemas de comunicaciones 6pticas.

El proyecto SATEX intenta demostrar las ventajas de un enlace éptico para aplicaciones
espaciales.

El objetivo general es el disefio y la construccién de un sistema transmisor - receptor para
comunicaciones 6pticas_ (en el cercano infrarrojo) con direccion satélite - tierra.

Se tienen limitantes en cuanto a volumen, peso y consumo de potencia impuestos por las
caracteristicas de la mision, por lo que todos estos pardmetros se tienden a optimizar durante el
disefio del sistema. Ademas, se busca obtener la minima transferencia de acoplamiento para el
movimiento de la antena 6ptica del satélite, alta sensibilidad y un intervalo dinamico considerable
para el detector en tierra.

La carga util optica (C.U.O.) consta de un transmisor a bordo del satélite y una estacion
receptora en tierra. El proceso de comunicaciones se da basandose en una secuencia de tres
pasos: adquisicién, apuntamiento y seguimiento:

* Adquisicién: El sistema tiene que adquirir la sefial del laser faro (beacon) en su campo de vision.
Este procedimiento esta optimizado por la instalacion a bordo del sistema de localizacion del
satélite, el cual proporciona datos para inicializar el sistema.

* Apuntamiento: El sistema en el satélite alinea sus sistemas de espejos con la linea de vista del
receptor en tierra. Este sistema tiene que centrar el haz del laser en la superficie de deteccién

* Seguimiento: En- esta etapa se comienza a enviar la informacién, manteniendo el sistema
alineado. La antena transmisora es ajustada para mantener el haz centrado en el detector. La
antena transmisora esta manejada por un microcontrolador dedicado que convierte los datos del
sistema de localizacion, el de orientacion y del detector en sefiales manejables. Este
microcontrolador interactuara con la computadora principal a bordo del satélite.

- Estacién terrena para el SATEX 1:

El objetivo de este subproyecto es el disefio, prueba, instrumentacion y operacion de una
estacion terrena que permita rastrear y localizar al satélite permitiendo con ello que se establezca
un enlace de comunicaciones seguro y confiable. La estacion terrena permite, ademas, adquirir y
desplegar la informacion proveniente de los radios de telemetria, comando y control; todo ello
mediante una interfaz en ambiente grafico que facilita la interaccion con el operador de la estacion.




La estacion terrena se compone principalmente de los siguientes elementos:

* Antenas.- Se utilizaran dos antenas tipo yagi, una para transmision y otra para recepcion. Estas
antenas estan disefiadas para trabajar en la banda de frecuencias de 138 - 144 Mhz y 395 - 405
Mhz respectivamente. Las antenas se moveran siguiendo la trayectoria del SATEX gracias al
subsistema de rastreo, con ello el apuntamiento permltlra mantener la ganancia de las antenas
constante.

* Subsistema de rastreo.- Este subsistema permite tener un seguimiento en tiempo real del satélite
cuando pase por el angulo visible de la estacion terrena. Para este subsistema de control se ha
seleccionado un rotor que permite que las antenas se muevan tanto en azimut como en elevacion.

* Subsistema de radiofrecuencia (RF).- Este subsistema incluye la conectividad de las antenas con
el equipo de radio del sistema de telemetria, comando y control. Ademas, se ha integrado un radio
transceptor de Ios usados por los radioamateurs para comunicaciones satelitales con el fin de
adquirir informacién principalmente de telemetria de otros satélites de caracteristicas similares al
SATEX.

* Subsistema de Banda Base.- Este subsistema permite la interfaz de los elementos que integran a
la estacién terrena. Lo componen elementos digitales, interfaces mecénicas y acondicionamiento de
sefiales. Es importante destacar que existe equipo de mediciéon dedicado para el monitoreo de
parametros importantes del sistema en general, tales como medidores de potencia, frecuencia, etc.

Dado que el proyecto SATEX | esta dividido en distintos proyectos tiene un caracter inter-
institucional y multi-disciplinario. Primero se definié la aplicacién del satélite, esto es, para que se va
a usar, y posteriormente se definieron sus caracteristicas técnicas. Debido a las exigencias del
proyecto se decidié tener una computadora abordo, dedicada a mdltiples tareas de operacion,
monitoreo de parametros y control de experimentos.

Para conocer las mediciones y experimentos dentro del satélite se necesita tener una
comunicacion por radio entre la computadora del SATEX y la computadora de la estacién terrena
de control.

|

1.4 INTRODUCCION.

Todo sistema electrénico que viaje al espacio debe cumplir con una serie de pruebas muy
rigurosas para que sea primero aceptado y después calificado para vuelo espacial. En si, se tiene
que establecer todo un programa de pruebas funcionales eléctricas, fisicas y ambientales que el
sistema debe de satisfacer. Dicho en otras palabras, debe de ser sometido a un estricto control de
calidad para que pueda soportar todo lo que implica el lanzamiento y la operacion en ambiente
espacial.

Por otro lado, las caracteristicas del medio ambiente en el espacio exterior cambian
drasticamente con respecto a las de la Tierra. Asi, algunas de ellas favorecen a los dispositivos y
otras son totalmente nocivas a ellos, lo que afecta gravemente a su funcionamiento.

Es importante destacar que en todo proyecto espacial y en general en todo proyecto de la
industria, se requiere de un aseguramiento de la calidad basandose en seguir una metodologia
clara, precisa y estricta sobre los procedimientos seguidos durante su desarrollo.

1.4.1 AMBIENTE ESPACIAL.

A primera vista el espacio es un ambiente muy hostil, pero algunas de sus propiedades
pueden ser usadas para mejorar las caracteristicas de algun sistema terrestre [Lépez, 1995].
La mas dramatica diferencia se presenta en el alto vacio con sus consiguientes efectos:

1.- Variacion en la fuerza del material.

2.- Pérdidas de lubricacién.

3.- Sublimacién del material. ‘

4.- Aislamiento eléctrico. !
5.- Medio ambiente ultra limpio, libre de corrosion.




. La radiacion solar permite al satélite generar la electricidad necesaria para mantenerse
activo. Sin embargo, también tiene radiacion electromagnética de alto nivel energético como los
rayos X y los rayos gamma, los cuales penetran en la materia y dispersan electrones causando
desintegracion ocasional del nlcleo e ionizacion de la materia. Cuando los metales son
bombardeados con esta radiacion de alta frecuencia, algunos atomos son desplazados de sus
estructuras cristalinas. Estos atomos ausentes tiendan a aumentar la fuerza del metal porque su
estructura cristalina no puede desviarse faciimente y ocasiona la pérdida de conductividad eléctrica.
Sin embargo, la baja conductividad eléctrica va en detrimento de los subsistemas que trabajan con
las sefiales débiles provenientes de la Tierra como puede ser el caso de las antenas.

En adicion a la radiaciéon electromagnética, los satélites son bombardeados por radiacién
en forma de particulas de alta energia (particulas alfa, protones y electrones) algunas provenientes
del sol y otras del espacio. En la tabla 1 se presentan las principales particulas que componen los
rayos cOsmicos.

Tabla 1. Contenido de los rayos cosmicos.

Protones altamente energéticos 79%
particulas alfa 20%
jones pesados 1%

Algunos satélites pasan a través de enormes cinturones de radiacion consistentes de
electrones atrapados por el campo magnético terrestre. El principal efecto del flujo de los electrones
se aprecia en la degradacion de las celdas solares (en los primeros satélites tipicamente era de
60% por afio). En la tabla 2 se presentan los principales efectos de las particulas atomicas.

Tabla 2. Principales efectos de las particulas atomicas.

Rayos atémicos Pueden producir cambios transitorios en los estados l6gicos, pueden
mantener por un intervalo de tiempo grande algtn estado logico, lo que
provocaria un consumo excesivo de corriente y quizd el dafio
permanente; pueden ocasionar degradacion de las celdas solares y/o
interferencias electromagnéticas.

Viento solar Distorsiona el campo magnético terrestre, produce carga estatica en las
naves, interrumpe comunicaciones, etc.
Las Auroras Degradan el desempefio de los sistemas de radiodifusion y producen

carga estéatica en las naves al pasar por las altas latitudes.

Las particulas mas destructivas poseen energias en el rango de 10'° a 10" MeV (rayos
cosmicos) y en el rango de 2 x 102 a 3 x 10 MeV (particulas de Van Allen y protuberancias
solares).

La ionosfera es aquella region de la atmésfera en la que los gases constitutivos estan
ionizados por las radiaciones que se llegan del espacio exterior (principalmente las radiaciones
solares). Esta region se extiende desde unos 50 kilometros sobre el suelo hasta varios radios de la
Tierra (el radio de la Tierra es de 6370 Km. en el Ecuador) con la densidad de ionizacion maxima a
unos 300 Km.

Dentro de la ionosfera hay en realidad capas en las que la densidad de ionizacion alcanza
un maximo o permanece aproximadamente constante. Se han clasificado tres capas de relevancia
en la propagacion de ondas de cielo, las cuales dependen de la hora del dia, la estacion del afio y
un ciclo solar de 11 afios. A continuacién en la tabla 3 se muestran algunas caracteristicas de las
capas que se mencionan.




Tabla 3. Capas de la ionosfera.

Capa D Es la capa mas baja de la ionosfera (50 a 90 Km. Sobre la superficie de la
Tierra). Aqui ocurre muy poca ionizacién ya que es la capa mas alejada del
sol y por esto tiene poco efecto en la energia que es radiada al espacio. Ya
que el sol es el causante de esta capa, esta desaparece en la noche

CapaE Esta capa se localiza desde 90 Km a 130 Km. Arriba de la Tierra, tiene una
anchura maxima al medio dia. La porcién superior es referida algunas veces
como pelicula E esporadica. La capa E es causada por la actividad solar y
favorece grandemente a las transmisiones a gran distancia cuando aparece.
Similar a la capa D, desaparece en la noche.

CapaF Esta pelicula se clasifica en dos, F, y F,. Durante el dia la capa F; empieza
a una altura comprendida desde 130 a 250 Km arriba de la Tierra y la capa
F, empieza a una altura comprendida desde 130 a 300 Km en invierno y
desde 250 a 350 Km en Verano. En la noche, las capas cambian, pero no
desaparecen.

A gran altura las radiaciones ionizantes son muy intensas, pero la atmosfera esta
enrarecida y hay muy pocas moléculas para ionizarse. Por lo que en la parte superior de la capa F
la densidad de ionizacion es muy baja.

Al disminuir la altura crecen la presion atmosférica y la densidad de ionizacién hasta que
alcanza una altura en la que la densidad es méxima. Bajo esta altura continua aumentando la
presion, pero la densidad de ionizacion disminuye porque la radiacion ionizante ha sido absorbida o
usada para ionizar las regiones superiores. Esto explica, en general, porque debe de haber una
capa. Sin embargo, la existencia de capas dentro de una regién se supone debida al hecho de que
la atmésfera es una mezcla de gases que difieren en su susceptibilidad a las radiaciones
ionizantes, produciéndose asi ionizaciones maximas a distintas alturas.

Estas regiones ionizadas cambian la velocidad de los electrones, ya que se altera su
constante dieléctrica y en consecuencia cambia su indice de refraccion.

Sin embargo, ya que el indice de refraccion es inversamente proporcional al cuadrado de la
frecuencia, en las frecuencias VHF y UHF el cambio de valor del indice de refraccion es
insignificante. 1 '

1.4.2 RADIACION.

El elemento sobresaliente que distingue al ambiente espacial es la presencia de radiacion.
El ambiente natural en el espacio consiste de electrones y protones atrapados por los campos
magnéticos de los planetas y una pequefia fraccién de nicleos mas pesados que son producidos
por los eventos solares energéticos y rayos cosmicos (atomos con nucleos muy energéticos)
producidos por explosiones de supernovas dentro y fuera de nuestra galaxia. Los ambientes
dariinos agregan neutrones, rayos gamma y rayos X al fondo natural.

Algunas de estas particulas cargadas tienen suficiente energia como para penetrar la nave
aeroespacial y su electronica. Los semiconductores son también como semi-aisladores desde otro
punto de vista. Cuando las particulas cargadas producen trayectorias de ionizacién de electrones y
huecos en el material aislante, estas cargas de ionizacién depositadas causan cambios en las
condiciones eléctricas bajo las cuales los dispositivos de estado sélido son operativos. Cuando se
acumula suficiente carga, el cambio en el voltaje de umbral o corriente de fuga puede causar que el
dispositivo cese de funcionar con las condiciones de disefo normal. La mayoria del dafio
provocado por las particulas cargadas es causado por la ionizacion; de cualquier modo, cuando los
electrones y protones chocan con las celdas solares, el dafio por desplazamiento (desalojo de
atomos de sus sitios de reticulo normal) es el mecanismo dominante. En la tabla 4 se muestra la
terminologia y unidades importantes para la exposicién de la radiacion.







Esquema A. Caracteristicas de la radiacion en ambiente espacial.

A.

Ambiente »
Raz6n de dosis de baja ionizacion (<< 1 rad/s)
Dosis total ( > 10° rad)
Electrones y protones de alta energia atrapados en la magnetosfera terrestre.
Rayos césmicos (electrones, protones, alfas, iones pesados)
Protones solares (incremento de razén de dosis por 10* durante eventos solares largos)

Mecahismos de falla primarios
Aumento en la carga por dosis total inducida.
Trastorno (upset) de evento s6lo

Simuladores de pruebas
Fuentes de ionizacion de razén de baja dosis: ®Co, probador de rayos X de baja energia
Fuentes de particulas de alta energia: Protones y haces de iones pesados.

Fuente: McLean, 1987.
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Figura 1. El potencial de paro como una funci6n de la energia de la particula para los
s protones y electrones incidentes sobre el Silicio.

Cuando un par de electron-hueco es creado por la radiacion incidente, la banda de valencia
del electrén es excitada a través del gap hacia el estado de banda en conduccion, dejando un hoyo
detras en la banda de valencia. Si un campo eléctrico esta presente, los electrones se barren,
debido a que la movilidad en el silicio es mucho mayor que la de los hoyos.
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Excepto para una pequefia fraccion de pares que es sometida a recombinacion
inmediatamente, los electrones y hoyos creados son libres para flotar y son difusos en el material,
hasta que sufren una recombinacién o son atrapados. Los aislantes como el bioxido de silicio
(6xidos de la compuerta y campo en transistores y circuitos integrados) contiene grandes
cantidades de centros atrapantes, en los cuales la carga de radiacion inducida puede residir por
grandes periodos de tiempo.

Estas cargas atrapadas generan campos eléctricos internos de espacio-carga que llevan a
desbalances o cambios de voltaje en las caracteristicas operativas del dispositivo. Suficientes
campos de espacio-carga pueden causar la falla del dispositivo. )

El problema mayor de la corriente del efecto de dosis total (acumulacién de estas cargas
atrapadas por mucho tiempo) concierne a los dispositivos de semiconductores de 6xido metal
(MOS). Los campos internos de espacio-carga en campos de o6xido y aislador u Oxidos de
pasivacion (passivation oxides) se pueden convertir en trayectorias de corrientes de fuga en
uniones de materiales semiconductores, ademas de causar cambios en el voltaje de umbral debido
a las cargas atrapadas en el 6xido de la compuerta.

Las tecnologias bipolares viejas que contenian silicio solo del tipo n o p eran muy duras
para los efectos de la dosis total. Ahora las tecnologias bipolares nuevas con campos enterrados
(buried field) y oxidos de pasivacion, éstos para reforzar la rapidez con un menor consumo de
potencia sufren algunos de los mismos efectos de la dosis total como los dispositivos MOS.

1.4.2.2 DANO DE DESPLAZAMIENTO.

El dafio por desplazamiento ocurre en el ambiente espacial cuando los protones y los
electrones con energia suficiente (=1 MeV (1x10°) para los electrones y >10? keV para los
protones), interactia con un atomo objetivo (target atom) en un reticulo cristalino. El dafo ocurre en
tales reticulos como resultado de la colisién elastica de dos cuerpos, las interacciones electronicas
con electrones atémicos (por particulas cargadas) e interacciones nucleares. Ya que el silicio y
muchos otros materiales tienen umbrales cercanos a 25 eV para la creacién de pares vacante /
intersticial (vacancy / interstitial pairs), se puede hacer un dafio considerable por las particulas
primarias y los atomos de objetivo retirados.

Las colisiones del tipo bolas de billar (en realidad, esparcimiento nuclear elastico) y las
excitaciones electronicas toman lugar con las particulas incidentes cargadas (electrones y
protones) a energias de 1 MeV o menos. Por encima de los 8 MeV (la energia promedio de
ligamiento por nucleo para los elementos de nimero de masa mayores que 20; el silicio tiene
ntimero de masa 28), los protones también pueden causar interacciones nucleares inelasticas en
las cuales energias considerables por encima de 25 eV pueden ser transferidas a los reticulos. Los
neutrones que no portan carga electronica, pueden causar dafio solo por colisiones nucleares
elasticas o inelasticas (por encima de 8 MeV). Las particulas cargadas como los protones prefieren
perder su energia a través de procesos electrénicos). Por ejemplo, un proton de 10 MeV pierde
cerca de 1,000 veces mas energia como resultado de procesos electrénicos que la energia que
pierde como resultado de procesos nucleares.

Por su preferencia de perder energia en interacciones electronicas, un protén y sus
particulas cargadas secundarias asociadas pueden producir mas dafio en un area localizada del
reticulo. De cualquier modo, un neutrén tiene mayor intervalo en un material (primeramente por que
no esta cargado) y causaré finalmente mas dafio por todas partes del material.

Cualquier defecto rompe la periodicidad de la reticula cristalina, produciendo una
"corrupcion" que se localiza en los estados de las bandas del gap del semiconductor. Cabe citar a
continuacién seis de los efectos principales de la banda del gap debido a la corrupcion [McLean
1987]: ’

1- Los niveles cercanos al gap medio (midgap) sirven como centros de generacion térmica
para pares electrén-hueco, conduciendo al incremento de la corriente oscura (ruido sin
estimulo); .

2.- Estados localizados cerca del gap medio sirven como centros de recombinacion cortan
la vida de portadores minoritarios de este modo se reduce la ganancia en los transistores
bipolares;
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3.- Atrapadores ocultos cerca de los limites de las bandas pueden temporalmente atrapar y
re-emitir carga, reduciendo la eficiencia de transferencia de carga en los dispositivos de
carga acoplada (CCDs);

4.- Atrapadores profundos de radiacién inducida compensan a los portadores mayoritarios,
causando la remocion de portadores;

5.- Tuneles atrapadores llevan al incremento de la corriente de fuga de la unién; y

6.- Los defectos en ellos actlian como centros esparcedores, decrementando la movilidad
de los portadores.

Los sistemas espaciales que son mayormente sujetos a los efectos de dafios permanentes
son los arreglos de celdas solares que producen potencia via procesos fotovoltaicos y los
detectores de particulas como los sensores de espectro electromagnético tales como los CCDs.
Estos dos ultimos tipos de dispositivos son el frente de los dispositivos disefiados para las misiones
de reconocimiento militar o cientifico.

1.4.2.3 EFECTOS DE UN SOLO EVENTO (SINGLE-EVENT EFFECTS).

Un trastorno de un solo evento es una perturbacion temporal o permanente de un circuito integrado
causada por el paso de una sola particula de alta energia, usualmente un ion pesado a través de un
nodo del troquel (die). Un trastorno transitorio es un cambio del estado l6gico, esto es un 0 se
convierte en 1 o viceversa, lo cual es ordinariamente llamado un bit flip o error suave. Este tipo de
error es temporal y desaparece cuando la localidad del evento es reusada. El latchup puede ser
una consecuencia permanente y destructiva de un trastorno de un solo evento.

1.4.2.4 SOLUCIONES A LOS PROBLEMAS DE EFECTOS DE RADIACION.

La mejor solucion para los problemas de los efectos de radiacion causada por el ambiente
natural en el espacio, es el disefiar y fabricar circuitos integrados endurecidos. Algunas tecnologias
son inherentemente duras, mientras que otras, particularmente los dispositivos MOS, deben ser
endurecidos utilizando 6xidos mas delgados y limpios.

Si el minimo nivel de endurecedor de un dispositivo dado o tecnologia excede Ia dosis total
que se espera de un ambiente natural de una misién dada por un factor de 2, entonces el
dispositivo puede ser considerado duro para la misién. El factor de 2 es el margen de disefio de
variabilidad en el endurecedor para el dispositivo en el ambiente dinamico interplanetario o cercano
a la Tierra de la mision.

Los dispositivos con niveles de endurecedor para la dosis total que no excedan los
requisitos de la mision en un factor de 2, necesitan ser desvalorizados en el desempefio para su fin
de vida o para protegerlos con un material de mayor densidad o con ambos. En algunos casos una
degradacion gradual de los parametros de los dispositivos en pruebas de laboratorio muestran que
el dispositivo no necesita estar protegido si una corriente de fuga alta o un voltaje de salida bajo,
etc. ya que pueden ser toleradas en el disefio del circuito. En estos casos una desvalorizacion de
las especificaciones del dispositivo es todo lo que se necesita.

Otro de los casos ocurre cuando la degradacion de los dispositivos es tan rapida, que lleva
a un fracaso catastréfico, en que la dosis total cerca del troquel (die) del silicio debe ser reducida.
Los materiales de proteccién pesados como el plomo, tantalio o el tungsteno son usados para
rodear o cubrir la pieza completamente como sea posible. Se debe considerar el angulo completo
solido de acceso a la parte y el arnés nivelador de la parte para determinar la forma y espesor dela
proteccion.

1.4.3 ELECTRONICA ESPACIAL.

Dentro de los niveles de calidad en la electrénica se cuenta con indicadores tales como el
grado de calidad de los componentes, especificaciones de uso, entre otros de acuerdo a distintos
estandares internacionales. Estos grados son, de menor a mayor, el grado comercial, seguido por
el industrial, el militar y, por ultimo, el espacial, que de cierta manera puede ser englobado por el
militar.

[
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De acuerdo con los distintos niveles de calidad requeridos en los componentes
electrénicos, los mas exigentes son, precisamente, los calificados para vuelo espacial. Enseguida
se tienen los componentes de grado militar y por ultimo los de grado industrial y comercial, con
distintos subniveles cada uno.

Son diversas caracteristicas las que deben de satisfacer los dispositivos electrénicos que
seran usados en el espacio, a continuacion se listan las cuatro principales: temperatura, vibracion,
presion, radiacion y se basan en lo siguiente:

* Temperatura: Se refiere al intervalo de temperatura para operacion normal y de supervivencias de
los componentes electronicos. Este aspecto es muy importante, ya que el estado de operacion de
los componentes electronicos depende directamente de la temperatura a la que esta expuesto el
componente. En los componentes comerciales la temperatura de operacion puede ser de entre 0 a
55 °C y en los espaciales desde -40 hasta mas de 120 °C. ’

* Vibracion: Es la capacidad de los componentes a resistir vibraciones de importancia. En el caso
de componentes comerciales esto no es necesario, pero en militares y espaciales si, debido a que
los componentes deben resistir vibraciones muy intensas durante el despegue de la nave
aeroespacial que lo llevara a orbita asi como durante el lanzamiento del satélite. Para calificar a
vuelo espacial se deben resistir vibraciones mecanicas de hasta 2,000 Hz de frecuencia.

* Presién: Se refiere a la capacidad de los componentes, sistemas y subsistemas, a soportar la
operacion en ambientes de presién minima (vacio) como se encuentran en el espacio exterior. Una
presion al vacio absoluto es dificil de obtener en laboratorio, pero es aceptable si el equipo satélital
soporta una presion de 107 torr. :

* Radiacion: Es la capacidad de los componentes y los sistemas electronicos a resistir radiaciones
de todo tipo que se encuentran en el espacio exterior al no existir algo que filtre las radiaciones,
como sucede en la Tierra con la atmosfera. El satélite esta expuesto a todo tipo de radiaciones,
desde frecuencias de radio y épticas hasta rayos X, gamma, particulas atomicas, etc., con distintos
niveles de energia. Las radiaciones disminuyen la vida uti del componente, degradando
rapidamente el semiconductor. Esto se resuelve usando componentes de grado espacial
endurecidos para radiacién, con un buen disefio de tierras eléctricas en los circuitos y con fuerte
blindaje en cajas y recintos.

1.4.4 MEDIO AMBIENTE DEL SATEX-1.

El. satélite experimental mexicano SATEX 1 es un satélite de orbita baja, disefiado para
probar una serie de experimentos cientificos, por lo que el medio en el que estara no serg tan
riguroso como lo son para los satélites geoestacionarios. En la tabla 6 se presentan las
caracteristicas del medio en el cual estara el satélite SATEX-1. Esto permite cierta holgura en la
eleccion del tipo de sus elementos ya que no cruzara los cinturones de radiacion de Van Allen. El
tiempo de vida que se espera para el SATEX-1 es de un afo.

Tabla 6. Datos sobre el medio ambiente del SATEX-1 en 6rbita.

Altura: 775 Km

Inclinacion: 98.5°

Numero de 6rbitas por dia: Entre 15y 16

Periodo orbital: Aprox 100 minutos

Tiempo de eclipse: 34 minutos.

Tiempo de Exposicion al Sol: 66 minutos en cada orbita

Rango de Temperaturas: -20 a +70 °C (interno)

Vacio: 108 Torrs

Densidad del aire: ' 10" Kg./m®

Radiacion *: 10° rads

Campo magnético 0.4 Gauss

Oxigeno atémico - Flujo de 5x10™ particulas por m? seg™ para una
velocidad de 8 Km./seg.

* Dosis total aproximada de radiacion en érbita polar para una duracién estimada de la misién de un afio: 10°
rads, la cual puede ser bloqueada en forma efectiva con 3.0 gr./cm? de metal.




CAPITULO 2. FIABILIDAD Y ASEGURAMIENTO DE LA CALIDAD.

—

2. PROBABILIDAD Y ESTADISTICA.
2.1 INTRODUCCION.

Ademas de ser una actividad de ingenieria, la fiabilidad y el aseguramiento de la calidad
son consideradas disciplinas. En cuanto a la institucion o empresa que construye el hardware, la
funcion de la fiabilidad interna representa una auto disciplina.

2.1.1 FIABILIDAD.

La fiabilidad de un sistema es la probabilidad de que, cuando opera con ciertas condiciones -

ambientales, el sistema ejecutara su funcion intencional adecuadamente por un intervalo de tiempo

especifico. |
Implicitos en este enunciado estan tres problemas:

1.- La aceptacion de la nocién probabilistica de fiabilidad, que admite la posibilidad de fallo,

2.- El concepto de desemperfio adecuado o aceptable de los parametros del sistema que se
deterioran gradualmente y

3.- El criterio necesario para determinar la especificacién apropiada de las condiciones ambientales.

2.1.2 ASEGURAMIENTO DE LA CALIDAD.

La funcion del control de la calidad asegura la aceptacion final del producto. Esta funcién
incluye la documentacion y certificacion de actividades tales como el manejo, la inspeccion, la
produccion, la prueba, el empaque y el embarque.

El ingeniero encargado del aseguramiento de la calidad o desempefio sirve como
historiador del programa. El o ella guarda los archivos de las inspecciones, pruebas y fallas,
documenta los cambios a los dibujos o diagramas, las soluciones a los problemas encontrados y
aplaza las peticiones. Es responsable de presentar la documentacion requerida que apoya el origen
. del hardware al patrocinador o al cliente para la aceptacién o rechazo del producto.

Obviamente, el hardware espacial es unico, debido a que usualmente no puede ser
reparado después de haber sido puesto en uso. Asi, cualquier falla catastrofica en 6rbita puede dar
por resultado la pérdida parcial o total de la nave aeroespacial con un costo considerable (decenas
a cientos de millones de délares) y una re-programacion de las misiones futuras. Por eso, el
objetivo del hardware espacial es hacerlo bien a la primera vez. '

Para asegurar el éxito, se solicitan muchas opiniones, se encuesta a expertos y se toman
acciones para la revision de los disefios del programa. La filosofia detrés de estas revisiones es
que, el conocimiento y la experiencia acumulada previa servird como una herramienta para el
desarrollo de los sistemas espaciales del presente y del futuro.

Desde un punto de vista organizacional, el grupo de fiabilidad debe reportar directamente a
la cabeza del departamento o de la compaiiia asi, las decisiones y consideraciones relacionadas a
la fiabilidad y calidad no estan comprometidas con las actividades de manufactura o disefio.

Igualmente, los ingenieros, quienes estan a cargo de la calidad, la fiabilidad, la aprobacion
de las partes y las funciones del aseguramiento de la calidad, deben tener un cuerpo o grupo
independiente de revision con autoridad para acabar o finalizar el programa.
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2.2. FIABILIDAD.
2.2.1 FIABILIDAD DEL SISTEMA.

Un sistema puede ser simple, como un sistema mecanico de dos piezas (un frasco y una
tapa) o complejo, como una nave aeroespacial. Los sistemas tienen subsistemas ordenados en
serie, en paralelo o con ambos. Algunos subsistemas en paralelo son disefiados para ser
redundantes.

Si la probabilidad de éxito o supervivencia en un tiempo t es definida como R(t), entonces
para un sistema en serie, las fiabilidades individuales de los subsistemas deben ser multiplicadas y

R,()=R, (t)RB ), (1)
o en general,
Ryp.n(®)=R(OR;(2)...Ry (1), )
Para sistemas con subsistemas en paralelo, la probabilidad de falla de cualquier rama es
independiente de la falla de cualquier otra rama. El inico modo de que un sistema pueda fallar es
que todos los subsistemas fallen simultaneamente a un mismo tiempo, . Asi, forzamos a definir una
probabilidad de falla P(f), que en general se le relaciona a la fiabilidad por :

R(t) =1~ P(2) @)

Si un sistema tiene dos subsistemas en paralelo, ambos deben fallar simultdneamente a un
tiempo t y entonces:

P (1) = P.())P, (1) | 4)
llevando a /
R5(1)=1- Pyy(t)=1= P, ()P (1) ®)
o de nuevo, en general
Ry (1) =1~ Ppy(t) =1= P, (6) Py (£)... Py (8) ©)

Claro que los sistemas mas complejos son una combinacién de disefins de subsistemas en
serie y en paralelo.

El método mas conocido para reducir la probabilidad de falla es la redundancia. La
redundancia provee componentes de repuesto que quedan latentes (o en estado de espera) hasta
que dejan de funcionar adecuadamente los componentes originales.

Un ejemplo de esto es la situacion en la figura 2, la cual puede representar una llanta de
repuesto de un automdvil, la bomba de repuesto de un sistema hidraulico de reserva o un
microprocesador redundante en un sistema de una nave aeroespacial. Si el subsistema 2 no falla,
la trayectoria de operacion sera de 1 a 2 y de 2 a 3. No obstante, si el subsistema 2 falla, entonces
la trayectoria es de 1 a S, de S a 2'y de 2 a 3, donde S representa un interruptor o sensor, por
ejemplo.
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................. X

Figura 2. Un sistema redundante simple.

Debido a que el subsistema 2 estd en paralelo con S y 2', tenemos que usando los
resultados anteriores:

Ry (1) =1 B,(1) Py (1)
=1-{1-R,0[1- R ] } %
- {{[1 - R,O]1- Ry OR, (8)] }

Para el sistema completo en la figura 2,

Ryens ) = ROR, 01 {1 - R, 01 - R, )R, 0] }) ®)

‘ Comentamos que R, () y Rs(f) se deben evaluar en un tiempo {, reconociendo que ha
estado inactivo hasta t, (0< t,< t) y activo desde t, hasta t. Asi, Rs (t) y R, (t) serian valores
mayores, en general, si S y 2' habian operado de tiempo 0 hasta que t.

Otra forma de redundancia es, tener r de salida de un sistema n que tienen n componentes
paralelos, de los cuales r debe sobrevivir para que el sistema continie operando. Algunos ejemplos
serian, los cables de un puente de los cuales un cierto nimero de ellos son necesarios para
soportar la carga, varias trayectorias paralelas de corriente donde un nimero crltlco son necesarias
para manejar la potencia. La fiabilidad para tal sistema es:

Rsis =i(z)Rx(1_R)n‘xa . . )

x=r

donde R es la fiabilidad del sistema asumida igual para todos los subsistemas y

(P o (10)

x!(n - x)!
2.2.1.1 PREDICCION DE LA FIABILIDAD.

Se deben observar con escepticismo las predicciones de fiabilidad de sistemas espaciales
complejos basados en componentes de datos individuales de compendios tales como el MIL
Handbook 217. Para empezar, los valores presentados en el MIL Handbook 217, cuyos origenes
son oscuros. Algunos pueden ser derivados del campo de datos, algunos de pruebas de fiabilidad
en el laboratorio, y algunos otros de programas de desarrollo de calificacion para sistemas militares.
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Otra importante consideracion es que los valores dados para el nimero de fallas por millon
de horas de operacién o algunos otros parametros similares son determinados con un nivel de
confianza del 60%. Asi, si deseas recabar datos de nuevo, tienes 40% de oportunidad de obtener
resultados diferentes significantes. La posibilidad de hacer predicciones absolutas significantes
sobre tiempos de vida o probabilidad de fallas con el MIL Handbook 217 es bastante discutible.

2.2.1.2 NIVEL DE CONFIABILIDAD.

Con cualquier poblacién es usualmente impractico o imposible el probar cada miembro de
la poblacién. Asi, debemos determinar los parémetros importantes de la poblacién (por ejemplo la
vida media o fuerza de tensiéon media) de una pequefia muestra de toda la poblacién. El valor medio
de la muestra, X , no sera usualmente idéntica al valor medio de la poblacién, p, pero deberia estar
cercana a la verdadera media de la poblacién. Por eso, un intervalo de confiabilidad o nivel, se

escoge conteniendo p. Si definimos el intervalo como [(x -C, ,2) a (x +C, ,2)], entonces el grado

de confiabilidad de este intercalo con p es 1—a., donde o es el riesgo que esperamos de estar
equivocados. Esto es si, entonces o =5% es el riesgo que tomamos de estar en error. Entre
mayor es el nivel de confiabilidad entonces mas seguros estamos y, por consiguiente, mayor el
intervalo llega a ser. En la figura 3 se muestra el caso en el cual el nivel de confiabilidad de que x
sera mayor que X es a 0, reciprocamente, menor o igual a Xes 1 - a.

Por consiguiente, la confiabilidad esta definida como la probabilidad de que en un intervalo
dado, determinado de datos de pruebas de una muestra contendran los parametros verdaderos de
la poblacion.

Frecuencia, f(x)

X X

Figura 3. Grafica de distribucién de frecuencia mostrando la definiciéon del concepto
de nivel de confiabilidad.

Por lo tanto, usar el Mil Handbook 217 con un nivel de confiabilidad de 60%, tenemos una
oportunidad de 40% de obtener un resultado diferente significante si repetimos el experimento una
segunda vez. Se nota que la mayoria de las decisiones que comprenden estadistica usan unos
niveles de confiabilidad del 90 y 95% esto para estar lo mas seguro posibles de que los requisitos o
especificaciones de desempefio se han satisfecho.

La confiabilidad también se distingue de la fiabilidad por lo siguiente: La fiabilidad se aplica
al hardware, componentes, sistemas. Etc., mientras que /a confiabilidad se aplica a las pruebas y
experimentos.
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Supongase que una pieza de hardware tiene 90% de fiabilidad a 95% de conﬁabilidad. Este
enunciado significa que cuando una muestra de 20 partes es probada, dos fallaran (10% de falla o

90% de fiabilidad). Cuando 20 de esas pruebas se realizan a 20 partes, 19 de los 20 experimentos

tendran dos fracasos o menos (95% confiabilidad).

Obviamente, deseamos expresar nuestras predicciones de fiabilidad con los mas altos
grados de confiabilidad. De cualquier modo, en muchos casos debemos usar los datos disponibles
en un cuadro limitado de tiempo o a un costo razonable. Asi forzamos usualmente a acoplar
nuestro conocimiento limitado acerca del potencial del hardware espacial con la herencia que se
tiene de los sistemas de vuelo previos.

La herencia o los conocimientos previos nos pueden dar un sentimiento de comodidad
debido al hecho de que algunos subsistemas se han desempefiado exitosamente en misiones de
vuelo previas. De cualquier modo, uno debe de ser cuidadoso con los cambios, resultantes de las
nuevas tecnologias o nuevos procesos de manufactura para que no alteren la fiabilidad de los
sistemas previos, de manera significante. En cualquier caso, el nuevo sistema debe pasar a través
de las mismas pruebas de aceptacion y calificacién que el anterior.

Una importante consideracién en cualquier evaluacion de la confiabilidad de los sistemas es
el considerar diversos tipos de fallas que puedan ocurrir tales como por ejemplo que un interruptor
se quede abierto o cerrado, que un diodo se quede en corto o abierto y si cualquier punto de falla
sencillo pueda causar la falla catastréfica de la nave aeroespacial La mejor aproximacion, como ya
se discutio, es la redundancia paralela. De cualquier modo, si la redundancia paralela no es posible,
se pueden tener algunas alternativas para la pieza critica tales como una degradacién extensa,
algunas pruebas extras y sobre todo una proteccién. Se puede pagar a un equipo especial para que
realice un disefio especial con la mas alta fiabilidad o para que realicen un sobredlseno todo esto
para asegurar el éxito de la mision.

El disefiador debe intentar anticipar las lineas débiles en el disefio, para ejecutar un analisis
en operacion en el peor de los casos y, ademas, un andlisis en modo de fallas. Algunas de las
preguntas que se deben hacer o que se deben responder son: ;Qué se puede hacer para
neutralizar o mitigar las debilidades en el disefio?. ;Puede un componente méas confiable, de
iguales caracteristicas pero con menor desempefio, satisfacer los requisitos?. ¢Podran ser
necesarias pruebas de calificacion especial para ganar confiabilidad en el dispositivo?. ¢Es la
redundancia una opcion?. ;Se necesitan emplear mediciones del tipo tolerantes a falla?. ¢Los
componentes son llevados a su limite de desempefio?.

2.2.2 HERRAMIENTAS PARA EL AVALUO DE LA FIABILIDAD: AMBIENTES.

¢ Como se hace un avalto cuantitativo de la fiabilidad?. Primero, uno debe aplicar algunas
fuerzas (stress) al sistema o componente y continuarlas hasta que exista un cambio significativo o
que ocurra una falla. Estos cambios pueden ser paramétricos o catastroficos. En el ultimo caso,
aplicar unas pruebas al objeto para determinar su vida Gtil. En un caso formal, un a priori define el
nivel de falla (por ejemplo, un cambio en la resistencia DC igual a 10 veces la resistencia de
constriccion inicial tedrica para un contacto eléctrico, una degradacion de 20% de la corriente de
saturacion original de drenador - fuente en un transistor de efecto de campo (FET)). En la tabla 7 se
presentan fuerzas ambientales usadas y/o causas, juntas con los efectos a ser investigados.

Ya que no se puede esperar de 10 a 20 afios para los resultados de una prueba de
ambiente en condiciones de campo, uno debe acelerar las fuerzas haciendo el ambiente mas
severo. Asi, aumentamos la temperatura en una prueba de envejecimiento o incrementamos la
fuerza del voltaje aplicado para una averia (breakdown) dieléctrica. Después se generan las
preguntas acerca de tales fuerzas como factores de aceleracién y modos de falla.




18

Tabla 7. Sobre fuerzas comiinmente usadas en los ambientes.

Fuerzas. Respuestas a determinar.

Tension ) Fuerza de tension

Ciclado electro / mecanico Vida, desgaste

Unién / desunién Insercion / fuerza para retirar o desprender

Averia dieléctrica Fuerza dieléctrica

Vibracion Durabilidad mecéanica

Golpe térmico / ciclado Efectos de la expansion diferencial térmica

Temperatura elevada Envejecimiento acelerado /

Alta humedad / resistencia a la humedad Resistencia del aislante / efectos de la corrosion

Vacio térmico Efectos de outgassing*: integracién del sello,
eficacia de los (sinks) conductores de calor

*Outgassing: es el proceso para sacar el gas atrapado en un sélido mediante calor.

La precaucion principal en cualquier disefio en un escrutinio (screen) de un ambiente
acelerado es que el incremento en el nivel de las fuerzas aplicadas no debe introducir ningin modo
potencial de falla que no exista en el campo o ambiente de la misién. De este modo, no se desea
incrementar las temperaturas de envejecimiento por encima de la temperatura de transicion como
puede ser el caso del vidrio del epoxico G10 o por encima de la temperatura de outgassing*
(proceso para sacar el gas atrapado en un sélido mediante calor) de un alambre aislado con cloruro
de polivinil (PVC) (ambas temperaturas estan en el intervalo de 80 a 90 °C). Para el PVC, el
outgassing del cloruro del aislador del alambre puede combinarse con la humedad en un horno
transmisor de calor hasta formar HCI (&cido clorhidrico) diluido, el cual ataca a los conectadores de
las terminales de aleacion de cobre chapeado de oro a 120°C (una condicion que nunca se
presenta en el campo de operacion).

La mejor relacion conocida para determinar los factores de aceleracion es la de Arrhenius,
hecha por un fisico quimico Sueco, su relacion es:

t/ _ L_LJ
%—exp Ea/k(T2 T (11)

Donde t, es el tiempo en campo a T, la temperatura absoluta mas baja; t,, el tiempo en la
prueba a T,, la temperatura absoluta mas alta; k, la constante de Boltzmann; y E,, la energia de
activacion.

Experimentalmente, esta relacion es usualmente graficada con una escala logaritmica con
el tiempo en las ordenadas y la temperatura absoluta inversa en la abscisa (figura 4). Llevando a
cabo dos pruebas separadas de vida a diferentes temperaturas, determinando el tiempo a fallar, se
puede trazar una linea recta y extrapolar a la temperatura de campo de interés. La pendiente
(slope) de esta linea puede ser usada para determinar la energia de activacion del proceso
causando la falla.

La relacion de Arrhenius se mantiene verdadera, prevé que el sistema no debe observar

un cambio de fase entre T, y T, La ecuacion (11) muestra que exp[(Ea /k)(l/ T, -1, )] es

realmente un factor de aceleracién cuya magnitud es determinada por la energia de activacion del
proceso estudiado y las diferencias entre la temperatura de pruebay la temperatura de campo. Asi,
la tendencia a incrementar la temperatura de prueba tan alto como sea posible emerge, a menudo
causa sus propios problemas.
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Figura 4. Gréfica tipica de Arrhenius del logaritmo del tiempo contra la temperatura absoluta
inversa.

La energia de activacion es usualmente expresada en unidades de electron volts' (eV).
Entre mas alta sea la energia de activacién, mas alto sera el umbral de activacion de un .proceso
dado, pero una vez activado mas rapido se puede acelerar el ambiente de la prueba. Existen
diferentes energias de activacion; por ejemplo en materiales semiconductores, la energia de
activacion para procesos de difusion que causan degradacion significante en el desempefio esta
en el intervalo de 0.3 a 0.8 eV para dispositivos de silicio y de 1.3 a 1.8 eV para dispositivos de
arseniuro de galio. Consecuentemente, los factores de aceleracién son mayores para los
dispositivos de arseniuro de galio. ’

El propésito de las pruebas de vida es el determinar el tiempo hasta que se presente la
falla. Otros escrutinios de fuerza ambiental se disefian para encontrar puntos débiles en el
hardware, en los componentes por si solos o0 en su fabricacién como lo son las soldaduras. Esto es,
la filosofia es crear fallas en.un tiempo corto a un nivel de fuerzas altos, asi un defecto latente no
causara una falla en el campo de operacién en un tiempo mayor. -

Las pruebas de vida a menudo se hacen por cientos o miles de horas. Las pruebas de
operacién (power burn-in test) en otra parte, usualmente se hacen por solo una semana o a 10 dias
(168-240 h.) Las condiciones de la fuerza o del voltaje suministrado son muchas veces los mismos
como en las pruebas de vida. De cualquier modo, el objeto de la corta duracién es el de precipitar
fallas solo en aquellas muestras del lote que se encuentren débiles, que fallaran después de un
periodo corto de servicio, o sea, tendran lo que se llama una mortandad infantil. Con esto’podemos
decir que un producto de una tecnologia madura que esta bajo control en su manufactura podra
tener una pequefia, si es que las hay, falla debido a las pruebas de operacién (burn-in test).

2.2.2.1 ANALISIS DESTRUCTIVO FiSICO (DPA).

Para los componentes es valioso el destapar o desmembrar los dispositivos y observarlos,
ya sea 6pticamente o con la ayuda de un microscopio analizador de electrones (scanning electron
microscope S.E.M.), para observar que es lo que hay dentro del recinto del componente. Asi, un
pequefio nimero de partes se remueve de un lote entrante y se sujetas a una inspeccion internay a
un analisis apropiado. Esta evaluacion se concentra en la calidad y la manufactura de las
estructuras fisicas de las partes. En el esquema B se muestran los procedimientos seguidos
durante un analisis destructivo fisico (DPA) para los circuitos integrados.

Si un componente tiene algo de desempefio marginal en otras pruebas o escrutinios (por
ejemplo, unos pocos componentes de un lote pero no todos, fallan o son marginales), los resultados
de un escrutinio DPA pueden influenciar fuertemente en Ia decision final acerca de la aceptacion o
rechazo de los mismos. Aqui la experiencia del inspector es importante porque él puede hacer
juicios utiles de la calidad de un lote en particular, contra el nivel de calidad generaimente aceptado
para uso en vuelo.
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Esquema B. Procedimiento para el flujo de circuitos integrados en DPA.

1.- Inspeccion visual externa

a. Contaminacion.

b. Dario mecanico.

c. Dafio mecanico o por calor.

d. Integridad del sellado.

e. Integridad del alambre y la placa.

f. Marcas correctas.

g. Denominacioén correcta de las patas.
h. Dimensiones.

2.- Seccionado abierto o cruzado.
3.- Inspeccion visual interna.
a. Observacion 6ptica o con microscopio electronico para contaminacion y dafios
mecanicos y/o eléctricos en el troquel del semiconductor.
b. Pasos de oxidacion en el peor de los casos. .
c. Metalizacion en el peor de los casos (puentes, quebraduras, vacios, etc.)
d. Metalizacion tipica en el quitado (pre- y postglassivation)
4.- Jalado de la conexion (normalmente después del SEM)

5.- Trasquilado del troquel.

2.2.3 HERRAMIENTAS PARA EL AVALUO DE LA FIABILIDAD: MATEMATICAS.

El personal encargado de la fiabilidad debe conocer y usar matematicas, particularmente
con respecto a probabilidad y estadistica.

La funcién de densidad de probabilidad puede ser definida como la funcién que permite la
probabilidad de que una variable aleatoria tome alguno de sus valores admisibles. Esta funcioén es
usualmente indicada como p(x), la cual es la probabilidad de obtener el valor de x, con x como -

variable aleatoria.
La funcion de distribucién acumulada se indica como F(x) y se define como:

F(x<a)= Zp(x,.), para x; discretay x;< a (12)

[=—00

o si p(x) es continua,

F(xSa)=F(a)=[;p(x)dx (13)
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En la figura 5 se muestra una funcion de densidad general, mientras que en la figura 7 se
muestra una funcién de distribucién acumulada para una variable aleatoria continua.

A

p(x)

[

a b X

Figura 5. Funcién de densidad para una variable aleatoria continua.

B
>

a b X

Figura 6. Funcién de distribucién acumulada para una variable continua.

En la figura 6, la variable aleatoria toma solo valores positivos, asi que el dominio de la
integral es de 0 a a, en vez de -w a a.

Ahora se discutira sobre las mediciones en muestras o en la poblacion de los articulos. Una
muestra se define como un grupo de articulos bajo prueba, seleccionados aieatoriamente de una
poblacién de articulos similares de tamafio infinito. La medida mas comun de la tendencia de la
poblacion o la muestra es la media.

n= Ix -p(x)dx para una poblacién de una variable aleatoria continua (14)

~0

n
3x, ,
X = £=L—; para la media aritmética de una muestra discreta (15)
n

Donde n es el nimero de articulos en la muestra.
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La medida mas com(n de la variabilidad de la poblacién o muestra, se conoce como la
varianza o desviacién esténdar, para una variable aleatoria, la varianza esta definida como:

o’ = [(x- )’ p(x)dx o (16)

y la desviacion estandar como:

s =+o? (17)

para una muestra discreta de duracion estandar

(18)

6 equivalentemente

s = (19)

Las ecuaciones (18) y (19) son generalmente referidas como formas imparciales de la
desviacion estandar. }

Si una constante es sumada o restada de cada una de las observaciones, la media sera
incrementada o decrementada por la misma constante, pero la varianza y la desviacion estandar no
se afectaran. Si cada observacion se multiplica por una constante c, la nueva media es ¢ veces la
vieja media, la nueva varianza es c? la vieja varianza y la nueva desviacion estandar es c veces la
vieja desviacion.

2.2.3.1 DISTRIBUCIONES ESTADISTICAS.

En la tabla 8 tomada de Lipson and Sheth (1973) se resumen algunas de las aplicaciones
de las distribuciones estadisticas mas usadas. El método mas practico para determinar una
distribucién de datos experimentales es el de graficar los datos sobre varios papeles de uso en
probabilidad tal como el normal, el normal-logaritmico (log-normal) o el Weibull y con esto
determinar la mejor linealidad (para obtener mayor informacion al respecto consultar un texto de
estadistica o Fundamentos de los Sistemas Espaciales de Moore). De forma mas rigurosa, se
pueden usar algunas de las muchas virtudes matematicas de pruebas de ajuste como la chi
cuadrada. En la tabla 8 se describiran solo 6 de las distribuciones mas utilizadas en los programas
de pruebas.
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Tabla 8. Campos de aplicacién de las distribuciones estadisticas mas usadas.

Distribucion estadistica

Campos de aplicacion

Ejemplos

Normal

Varias propiedades fisicas, mecanicas,

eléctricas, quimicas.

La capacidad de los conductores
eléctricos; fuerza de tension de las hojas
de aleacion de aluminio; variaciones
mensuales de temperatura; consumo de
potencia eléctrica en un éarea dada;
resistencia eléctrica; velocidades de las
moléculas de gas; desgaste; generacion
de ruido en un voltaje de salida;
velocidad del viento.

Log-normal

| magnitud.

Fendmenos de vida; situaciones asimétricas
donde las ocurrencias son concentradas en el
final de un intervalo donde las diferencias en
las observaciones son de una gran orden de

Acumulacién de millaje automotriz por
diferentes  clientes; cantidad de
electricidad usada por varios clientes;
intensidad de Iluz- en focos;
concentracion de residuos de procesos

quimicos.

Weibull (dos parametros)

Los mismos que en la caso de Log-normal,
ademas situaciones donde los porcentajes de
ocurrencia (es decir, la razén o tasa de falla)
pueden decrementar, incrementar o
permanecer constante con incremento en las
caracteristicas medidas; por partes en
depuracion, desgaste, fase de cambios de falla
en la vida de un producto

Vida de tubos electronicos, baleros de
antifriccion; cambios en la transmision y
muchos otros componentes mecanicos y
eléctricos; vida de la corrosion; vida del
desgaste.

Weibull (tres parametros)

La misma que Weibull (dos parametros), solo
que se le adicionan, varias propiedades fisicas,
mecanicas, eléctricas, quimicas, etc., excepto
menos comun que en el caso de la distribucién
normal :

Los mismos casos que en el Weibull dos
parametros. En adicion, resistencia
eléctrica, capacitancia, fuerza de la
fatiga (fatigue strenght), etc.

Exponencial

La vida de sistemas, ensambles, etc.; para
componentes, situaciones donde las fallas

‘ocurren esporadicamente y no dependen del

tiempo en servicio, frecuentemente aplicado
cuando el disefio es depurado completamente
por produccién de errores.

Vida de la falla de un tubo de vacio;
costo de un detector; mal equipo durante
pruebas de fiabilidad; vida esperada de
tubos indicadores usadas en sets de
radar; vida para falla en focos,
lavaplatos, generadores.  eléctricos,
transmisiones automotrices.

Binomial

Namero de articulos defectuosos de una
muestra de tamafio n tomada de un gran lote
teniendo una fraccion p de defectuosos;
probabilidad de x ocurrencias de un grupo de y
ocurrencias, esto es situaciones donde se dan
observaciones del tipo “bueno-no bueno”, “ok-
defectuoso”, “bueno-malo”; la proporcion del
lote no cambia la apreciabilidad como resultado
de la muestra tomada.

-mal soldadas o]

Inspeccion para articulos defectuosos en
un embarque de partes de acero;
inspeccion de llantas defectuosas en un
lote producido; determinacién de uniones
defectuosas;
probabilidad de obtener potencia
eléctrica de cierto wattaje de una fuente;
probabilidad de una maquina de la
produccioén desarrollara su funcion.

Hipergeometrica

Inspeccion de partes mecanicas, eléctricas,
etc., de un lote pequefio conociendo el
porcentaje de defectuosos. Los mismos casos
que en binomial excepto que la proporcién del
lote puede cambiar como resultado de la
muestra tomada

Probabilidad de obtener 10 resistencias
satisfactorias de un lote de 100
resistencias con 2% de defectuosas;
casos similares envolviendo a focos de
luz, anillos de pistones, transistores.

Poisson

Situaciones donde el nimero de veces que un
evento ocurre puede ser observado pero no el
numero de veces que el evento no ocurre. Se
aplica a eventos aleatoriamente distribuidos en
tiempo.

Numero de caidas de una maquina en
una planta; automoviles arribando
simultineamente a una interseccion;
accidentes en las plantas industriales
donde sale personal lesionado; errores
dimensionales en dibujos de ingenieria,
accidentes automotrices dados en una
area por unidad de tiempo.
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2.2.4 SEGURIDAD.

El punto primario de la consideracion de la seguridad es el de proteger contra el impacto
adverso de operaciones necesarias, las cuales llevan materiales peligrosos, pirotecnia y sistemas
presurizados. Otro tipo de problema de seguridad puede ser creado por las técnicas pobres de
aterrizaje utilizadas, de donde una trayectoria a tierra no esperada dafie a un circuito.

Se aumenta la seguridad mediante la limitacion del nimero de materiales peligrosos a ser
usados en los sistemas de la nave aeroespacial y asegurandose que los petardos, las centellas o
rayos explosivos y los fragmentos producidos por la explosién sean contenidos.

Generalmente, cada programa para la nave aeroespacial requiere un plan de seguridad en
el lugar del lanzamiento y/o lugar de prueba. Tales planes deben describir los procedimientos a ser
' usados en el manejo de los explosivos, pirotecnia, combustibles, etc. Se debe tener cuidado de que
las sefiales o comunicaciones normalmente usadas en el lugar de lanzamiento no disparen
inadvertidamente algun dispositivo de la nave aeroespacial. La certificacion del hardware de la nave
aeroespacial para los requisitos de seguridad en el lugar de prueba usualmente requiere la prueba
de las vasijas de presion y la verificacion de la fidelidad de las trayectorias eléctricas para la
pirotecnia.

2.3 ASEGURAMIENTO DE LA CALIDAD Y SELECCION DE PARTES.

, Como previamente se menciono, la funcién del aseguramiento de la calidad garantiza la
aceptacion final del producto y suministra la documentacion necesaria que debe acompaiiar al
hardware de vuelo para satisfacer los requisitos contractuales. Al parecer las partes idénticas de
diferentes proveedores fabricadas en tiempos diferentes no son necesariamente equivalentes.

2.3.1 CONTROLES SISTEMATICOS.

2.3.1.1 NIVEL COMPONENTE.

Al nivel de componente (resistencias, capacitores, circuitos integrados) es el nivel en el cual
la mayoria del hardware de vuelo es comprado. Si las partes no pueden ser compradas de acuerdo
a un estandar militar como el MIL-STD-38510 para circuitos integrados, entonces se deben
determinar algunos dibujos o diagramas fuente de control o instrucciones de compra, para
satisfacer los requisitos del hardware espacial. Estos documentos son escritos por ingenieros de
componentes o los encargados de la fiabilidad, quienes incluyen el desempefio necesario y los
requisitos ambientales en la especificacion y recomiendan uno o mas proveedores. Los diagramas
fuente de control también deben indicar si el contratista de la nave aeroespacial desea hacer
inspecciones a las instalaciones de manufactura de el proveedor. Usualmente, estas inspecciones
visuales son hechas a los circuitos integrados antes de que sean sellados herméticamente.

Generalmente, existen tres formas de comprar componentes de vuelo:

1.- Comprar las partes en acuerdo a algin nivel de calificacién militar tal como el MIL-STD-
38510 clase S o clase B de circuitos integrados o el MIL-STD-19500 JANS para transistores
o diodos;

2.- Pagar al fabricante para que introduzca pasos adicionales o escrutinios ha su proceso
de fabricacion normal de alta-fiabilidad;

3.- Obtener la mejor parte que el fabricante produzca (en algunos casos estos pueden ser
dispositivos de grado comercial) e implementarle- las inspecciones, pruebas y escrutinios
apropiados para calificar la parte para vuelo.

En la figura 7 y el esquema C se muestra un flujo del proceso tipico que un fabricante de
circuitos integrados en una linea de alta fiabilidad debe seguir junto con el proveedor y realizar las
pruebas convenientes segun algiin método de prueba del MIL-STD-883 para proteccion.
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Para poder decir que los circuitos integrados podran ser usados, los dispositivos deben
estar sellados herméticamente y operar por encima del intervalo de temperatura usual militar de -
55 a +125 °C. :

Los pasos en el flujo de la inspeccién entrante se muestran en la figura 7 y son gobernados
_por varios métodos de prueba (por ejemplo, el 1015, el 2012 del MIL-STD-883, Test Methods and
Procedures for Microelectronics). Las partes digitales tales como los CMOS requieren una segunda
operacién o quemado estatico de 24 horas en adicion al primer quemado u operacion de 168 a 240
horas especificado en el “NASA Goddard Space Flight Center Preferred Parts List (GSFC PPL)". La
calificacién del lote significa una prueba de vida, operacion extendida, la cual es requisito especial
para algunos programas. Ademas, las pruebas mostradas en la tarjeta de flujo de la figura 7, las
pruebas de radiacién también son necesarias.

| Prueba (Método 883) Rechazado Inspeccion Fecha
Visual (2209) -

Dimensiones (2016)

Inicio electrico’

Stabilizacion bake
(1008/C)

Ciciado de temperatura
(1010/C)

Aceleracion constante.
(2001/E)

Pind (2020/A)

Fuga gruesa (1014/C)

Fuga fina (1014/A/B)

Inicio electrico’

Quemado (1015)

Electrico?

Quemado? (1015)

Eléctrico final

TV Rayos X (2012)

Inspeccion visual

Total de rechazos ‘ XXX XXXXX | XXX XKXXXX

Datos revisados

Calidad del lote (unido)

DPA’

Aceptacion del lote XXX XXXXXX

Notas: 1. Parametros eléctricos especificados en .
2. Requeridos para partes digitales CMOS solamente.
*. Destructive Physical Analysis (andlisis fisico destructivo)

Figura 7. Tarjeta de flujo, inspeccion entrante MIL-STD-883 para circuitos integrados.

Los grados de las partes son definidos en el esquema C. Los procedimientos estandar son
la existencia de partes de grado 1y de grado 2 en el almacén de partes de vuelo. Los grados 3y 4
requieren escrutinios de actualizacion considerables, mientras que solo los diodos y los transistores
JANTXV y JANTX de grado 2 necesitan operacién o quemado con potencia.

Las partes son sujetas a una inspeccion de entrada del 100%, con la excepcion de las
pruebas destructivas tales como de radiacién y las de andlisis fisico destructivo (DPA), para
pequefias muestras tomadas de cada lote. Para un disefio conservador, las partes son
desvaloradas o degradadas segun el GSFC PPL-19, ademas de las que sufren en el proceso de
escrutinio.

Ademas, los circuitos de alto desempefio y alta escala de integracién (LSI) o muy alta
escala de integracion (VLSI) no se encuentran en las listas de partes calificadas, la tarea es a
menudo asegurar estos dispositivos claves necesarios para el desempefio del estado del arte del
sistema y que funcionaran con alta fiabilidad en la duracién de la mision.
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Esquema C. Seleccion de partes.

Grados para la Lista de Partes segun su Aplicacién (APL)
Grado 1 - preferente
Como se define y se especifica en MIL-STD-975D, GSFC PPL-18 y MIL-STD-1547:
MIL-M-38510 clase S circuitos integrados.
MIL-S-19500 JANS semiconductores.
Nivel S razén de fallas (0.001% por 1000 h) para partes pasivas y electromecanicas.

Grado 2 - aceptable
Como se define en MIL-STD-975D y GSFC PPL-18:
MIL-M-38510 clase B circuitos integrados.
MIL-S-19500 JANTXV y JANTX semiconductores.
Nivel P razon de fallas (0.1% por 1000 h) para partes pasivas y electromecanicas.

Grado 3 - condicional
MIL-STD-883 clase B circuitos integrados.
MIL-S-19500 JAN semiconductores.
Nivel M razén de fallas (1% por 1000 h) para partes pasivas y electromecanicas.

Grado 4 - no estandar
Partes comerciales

Las partes de vuelo son aimacenadas en un recinto garantizado y se provee identificacion
tanto de lote como de numero de serie de las partes para un facil rastreo o localizacion. Las
ordenes de compra son revisadas cuando las partes son recibidas para un correcto nimero de
parte y conteo de datos. Se emiten partes de accion en kits o equipos de fabricacion como sean
dictados por la lista de partes del sistema.

2.3.1.2 CONTROL DE CALIDAD AL NIVEL DE TARJETA'Y CAJA.

Los controles de fabricacién del hardware incluyen:

1.- Mantenimiento de la identificacién del articulo mediante el nimero de serie y de dibujo,

2.- Monitoreo de los procesos de fabricacion, ,

3.- Personal certificado y entrenado (por ejemplo se requieren estandares de soldado de la NASA),
4.- Sistema de control por tarjetas de identificacién a inspectores, y

5.- Uso de estandares de fabricacion. :

Cuando el hardware no esta siendo fabricado o probado, los ensambles se mantienen en
un almacén controlado. Se desea que los ensambles se mantengan bajo condiciones de cuarto
limpio de Clase 100,000 o mejores.

Todo el hardware de vuelo es inspeccionado y probado usando equipos de prueba y
medicion calibrados e instalaciones donde se requieren herramientas especiales. Se escriben
procedimientos especificos para las pruebas al nivel de sistema y se mantienen registros de las
pruebas e inspecciones. Si ocurren anomalias, se documenta un reporte de la discrepancia del
sistema. Si son necesarios cambios en el disefio, se deben generar las notas apropiadas del
cambio de ingenieria. En algunos casos se requiere accién del panel o junta de revision del
material. Un panel o junta de revision del material se compone de varias personas especializadas
quienes revisan los datos de los escrutinios, de las pruebas conteniendo las anomalias y llegan a
un acuerdo sobre la disposicion de los componentes en cuestion.

El objetivo de toda esta actividad es el tener la fabricacion del hardware de vuelo, la
inspeccién y la prueba dirigida por un sistema de control de documentos que puede resistir o
aguantar una auditoria de los representantes del patrocinador.
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El personal de aseguramiento de la calidad puede desarrollar sus propias auditorias,
particularmente a los subcontratistas y llevar a cabo inspecciones a los proveedores fuente. Todo
esto para asegurar un producto de calidad.

Una actividad que es aliada del aseguramiento de la calidad es a veces llamada
aseguramiento o garantia del desemperfio, la cual involucra el seguimiento del progreso del
hardware de vuelo y la observaciéon de que todas las actividades significantes de fabricacion se
conduzcan de acuerdo a los planes preexistentes o a los estdndares y que se produzca la
documentacion adecuada para que se entregue al patrocinador en apoyo a la genealogia del
hardware. Dentro de las actividades de aseguramiento del desempefio se incluyen:

1.- Revisiones a las especificaciones en el disefio,

2.- Revisiones a los planes de prueba y procedimientos,

3.- Apoyo a las revisiones del disefio,

4 .- Recoleccién de informacion para la aceptacion del paquete de datos,
5.- Supervisar el flujo de los requisitos a subcontratantes,

6.- Participar en actividades de la junta o panel de revision,

7.- Supervisar los controles de procuracion, y

8.- Preparar informes de estado mensuales.

El ingeniero del aseguramiento del desempefio también sirve como el director de las
configuraciones y participa en las actividades de la junta o panel de revision de la configuracion.
En ei esquema D y tabla 9 se definen los diferentes niveles de control de configuracion y los tipos
de hardware a que aplican. La mayoria del hardware de vuelo es tratado con la documentacion a
Nivel 2 para desarrollos Unicos en su tipo, pero con la garantia de tener la capacidad de reproducir
el disefio, si es necesario.

Finalmente, los documentos y procedimientos de las actividades de aseguramiento de la
calidad y se resumen como: ‘

1.- Reportes de fallas,

2.- Reportes de analisis de fallas,

3.- Listas de materiales y partes,

4 - Acciones de la junta de revisién del material,
5.- Planes de seguridad y contaminacion, y

6.- Restimenes de configuracion final.

Algunos lineamientos para el plan de limpieza son mostrados en el esquema E.

Una nueva e importante adicion en esta area es el aseguramiento de la calidad del
software. Basicamente, es intentar el implementar el mismo tipo de disciplina que se encuentra
presente para las partes de vuelo espacial. Las adiciones son obtenidas de libros de ingenieria de
software, trazos del firmware, revisiones a los resultados de las pruebas, uso de lista de revision
para requisitos de tareas y control de la configuracion para rastreo de cambios

Tabla 9. Resumen de requisitos de configuracion.

Unidad de hardware Nivel de dibujo Tipo de hardware
Modelo de vuelo. 2 A
Breadboard 1 C
GSE  Seguridad critica 2 A
GSE’ Selecto 2a02 BoA
Otro GSE’ 1 C

GSE'= Ground support equipment, equipo de apoyo terrestre.
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Esquema D. El contorno del control de configuracion.

Niveles de los dibujos
Nivel 1: Desarrollo en breadboard/brassboard.
Se permiten dibujos informales
No es posible el control de la configuracién

Nivel 2a: Usos de control de impresion (uses redlined control prints).
Capacidad limitada para reproducir el disefio.
No soportara una auditoria de configuracion.

Nivel 2: Capacidad asegurada para reproducir el disefio
Se pueden proveer partes de repuesto para apoyar al disefio.
Se puede verificar la exactitud del hardware mediante documentacion.
Preparado en conformidad con DOD-STD-100.
Dibujos almacenados en bdovedas después del lanzamiento.

Nivel 3: Para produccién en cantidad
Provee datos para una procuracion permitida de los articulos
Permitir la manufactura externa del hardware.

Tipos de hardware (observa la siguiente tabla)
Tipo A.
Tipo B.
Tipo C.

Nota: Las principales diferencias entre los tipos de hardware son las actividades de preparacion y verificacion de la
documentacion, inspeccion y probado, ademas de otras actividades de aseguramiento de la calidad.

Esquema E. Caracteristicas para la Contaminacion/ Limpieza.

E.
Materiales de la nave aeroespacial de acuerdo con la publicacién 1124 de la NASA sobre
datos de outgassing. :
Pérdida de masa total < 1.0 %
Materiales condensables reunidos volatiles< 0.1%

Los espejos necesitan condiciones de cuarto limpio Clase 100

Bolsa y la purga o el sellado necesario para los espejos y los sensores durante la
integracion de la nave aeroespacial.

Inicio tan limpio como sea posible y cocido (bake out) de los subsistemas antes de la
integracion.

2.3.2 REVISIONES.

Probablemente el punto mas importante para el disefio de sistemas espaciales criticos son
la secuencia de revision de el disefio. Las juntas de revision estan compuestas de expertos en
sistemas espaciales quienes conocen muchas de las trampas o trucos de disefio del hardware de
vuelo.
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Las revisiones generalmente ocurren en la siguiente seguencia:

1.- Revision del disefio conceptual,

2.- Revision del disefio preliminar,

3.- Revision del disefio del hardware del subsistema,
4.- Revision del disefio critico, y

5.- Revision del pre-embarque.

La revision de disefio conceptual (CoDR) presenta el concepto de cémo los requisitos de la
misién, a menudo pobremente definidos en tiempo, se lograran. La informacion Util obtenida de la
revision puede a menudo cambiar la aproximacién que esta siendo usada y usualmente llevar a un
intercambio de opiniones entre los participantes llevando a una mejor definicién de los requisitos. El
resultado principal de un CoDR es una comprensién mejor de qué es lo que se necesita para
completar la mision. ,

La revision del disefio de preliminar (PDR) muestra en detalle el disefio al nivel de
estructura y circuito. Se presentan disposiciones, esquematicos y diagramas mostrando los detalles
del hardware del sistema espacial. Se esperan diagramas a bloque y caja; de cualquier modo, no
se presentan detalles al nivel de parte. Se espera que los requisitos estén cuantitativamente
definidos en tiempo. Se necesitan también estimados de peso y potencia para cada subsistema y
para el sistema completo. En los PDR se toman ciertas decisiones acerca de la fiabilidad, tal como
la redundancia o la tolerancia de fallas después de la revision y discusién. Los revisores
generalmente buscan detalles en el disefio que no se han considerado.

La revisién del disefio de hardware del subsistema es usualmente una revisién en casa del
disefio detallado del hardware por otros miembros del equipo de disefio de la mision. El propésito
de esta revision es determinar la prontitud de un disefio en particular para la revision del disefio
critico (CDR). Se ‘esperan detalles completos ‘del disefio, de las partes eléctricas individuales e
incluso de los tornillos. La critica por capas, es una buena preparacion para el nivel del programa
del CDR. _

Las revisiones en el disefio critico determinan si el equipo de disefio esta listo para construir
el hardware. Se presenta el disefio en completo detalle. Se dispone de listas de partes y materiales.
Esta revision es la ultima oportunidad para hacer cambios significativos a un costo minimo esto es,
antes de que el hardware existente deba ser alterado. Deben estar disponible los planes de
aseguramiento del desempefio ademas de los manuales de las normas de fabricacion.

La revision del pre-embarque usualmente se concentra en el desempefio del hardware
durante las pruebas de calificacién ambientales. Se presentan los planes de prueba y los resultados
que indican que el hardware se fabricé segln las revisiones previas del disefio, por lo tanto esta
listo para volar en el espacio y que satisface los requisitos de la mision. Se presentan datos de
desemperio de las pruebas en esta revision.

Después de esta ultima revision, el hardware del sistema espacial es embarcado al lugar
del lanzamiento.

2.3.3 APOYO EN EL LUGAR DE LANZAMIENTO.

En el lugar de lanzamiento el personal encargado del aseguramiento del desempefio y dela
calidad esta muy comprometido con la seguridad, la contaminacion y la adhesién a los
procedimientos de integracion previamente desarrollados. Aqui la integracion significa la unién de la
carga Util del sistema espacial al vehiculo de lanzamiento. Se debe hacer un monitoreo continuo de
los ambientes para propésitos de contaminacion y seguridad. Algunas veces se deben tomar
decisiones de dificultad acerca de cuando remplazar determinados subsistemas por sus repuestos..
Se pone énfasis en la experiencia a estas alturas, aqui no hay mucho tiempo para recoger grandes
cantidades de datos adicionales. Las evaluaciones adicionales sélo retrasan el lanzamiento, que a
menudo tiene ventanas de tiempo criticas, esto es misiones que llevan como objetivo el de registrar
algtin evento que ocurre cada determinado tiempo y los periodos entre eventos llegan a ser de
meses, afos e incluso décadas.
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CAPITULO 3. INTEGRACION Y PRUEBAS AEROESPACIALES.

3.1 INTRODUCCION.
3.1.1 DISENO DE LA NAVE AEROESPACIAL.

El disefio de una nave aeroespacial se divide en diversas fases tales como: definicion de la
misién; disefio del sistema; disefio de subsistemas e instrumentos, fabricacién y pruebas; y por
ultimo la integracién y prueba de la nave aeroespacial. En este capitulo se hablara sobre la fase de
integracion y prueba, las cuales incluyen el ensamble de varios subsistemas mecanicos, eléctricos
y térmicos dentro de una nave aeroespacial ademas del desarrollo de pruebas sobre ésta para
asegurar que operara apropiadamente en el ambiente para el cual se disefio. Este proceso incluye
el transporte al lugar de lanzamiento donde la nave aeroespacial va a ser acoplada al vehiculo de
lanzamiento y de nuevo probada para asegurar que todas las interfaces estén correctas y que la
combinacién nave aeroespacial - vehiculo de lanzamiento se encuentra listo para el lanzamiento.

Aunque la tarea especifica de integracion y prueba ocurre al final del programa, la
planeacion real para esta fase importante del programa comienza con la fase de la definicion de la
mision. Si una palabra pudiese describir la fase de integracion y prueba, esta seria logistica, que
trata sobre todos los aspectos de la procuracion, movimiento, mantenimiento y disposicion de
suministros, equipo, instalaciones, personal y la provision de servicios. Para apreciar y comprender
la fase de integracion y prueba de la nave aeroespacial, se debe comprender, hasta cierto grado,
las otras fases del programa. Asi que se considera prudente el revisar algunos de los conceptos y
discutir la terminologia antes de iniciar el desarrollo del proceso de integracion y prueba.

3.1.2 TERMINOLOGIA.

Cuando se discute sobre la integracion, prueba y calificacion de cualquier sistema, es
necesario el comprender claramente la terminologia usada para describir los procesos que ocurren.
Se definiran algunos conceptos que haran la discusion de este capitulo mas concisa:

Una parte, es un elemento de hardware que normalmente no puede ser desensamblada sin
la destruccion de la intencién para la cual fue disefiada. Algunos ejemplos de esto son los
transistores, circuitos integrados, termostatos, miembros de las estructuras, etc.

Un componente, esta conformado de partes que son ensambladas para desarrollar una
funcion de mas alto nivel. Algunos ejemplos de componentes incluyen:

- Un multicanalizador en una subsistema de manejo de datos, el cual tiene como funcion
entregar una trama de bits de datos en una forma de datos serie para su transmision a la
tierra; ,
- Cobijas térmicas o louvres en un subsistema de control térmico, las cuales son usadas
para proveer el ambiente térmico deseado para la nave aeroespacial;

- Una rueda de reaccion en un subsistema de control de la posicion, la cual es usada para
orientar la nave aeroespacial a una posicion deseada; o

- Un contador de particulas, el cual mide el flujo en el ambiente espagial.

Un subsistema o instrumento, estd compuesto de componentes que son ensamblados para
desarrollar una funcion especifica, por ejemplo, un subsistema de potencia, el cual genera,
almacena y acondiciona la energia eléctrica en la nave aeroespacial, o un instrumento que intenta
medir un intervalo de flujo de particulas y energia.

El termino subsistema usualmente denota una entidad que desarrolla una funcién de
apoyo, mientras que el término instrumento usualmente denota una entidad que hace una medicion
cientifica especifica o una observacion.
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Un sistema, esta compuesto de subsistemas cuyo objetivo sobretodo es el de ejecutar los
requisitos de la misién. Es en términos especificos, usado para describir una coleccion de
subsistemas e instrumentos que se desarrollan para su uso en el espacio entre los que se
encuentran: la nave aeroespacial, observacion o carga util.

Una unidad, es una referencia genérica a un componente, subsistema, instrumento o
sistema.

El disefio de paquete, es el proceso de arreglo de las partes eléctricas y mecanicas en un
componente, subsistema o instrumento.

La integracién, es el proceso de ensamble de los componentes en un subsistema (6

subsistema e instrumentos juntos al sistema) y el aseguramiento de que las unidades individuales

se encuentran en armonia.

La verificacion, es el proceso de determinacion de que la parte, componente subsistema,
instrumento o sistemas cumplen con los requisitos especificos y operara apropiadamente en apoyo
a la mision en varios ambientes, teniendo a su vez las siguientes:

- La verificacién del desempefio puede ser acompafiada de andlisis, pruebas o una
combinacion de ambas. Un ejemplo de la verificacion del desempefio para una prueba es la
determinacion de que un convertidor de analégico a digital transformara un voltaje
analdgico de algun paramento medido hacia un nimero digital con una precision requerida,
mientras se encuentre sujeto a variaciones térmicas (6 de vacio térmico) asi como a
variaciones en la potencia (alimentacion).

- La verificacién funcional es un subconjunto de la verificacion del desempefio e.intenta
demostrar que la unidad bajo prueba (por ejemplo, una parte, un componente o
instrumento) continuara operando satisfactoriamente dentro de la especificacion con sélo
medir algunos parametros bien escogidos.

La verificacion funcional puede ser usada para acortar el tiempo total de la prueba. Por
ejemplo, si es necesario que una unidad sea sujeta a varios ciclos térmicos para propésitos de
escrutinio de fuerzas (stress screening) ambientales; seria apropiado el ejecutar la prueba de
verificacién del desempefio durante el primer y ultimo ciclo asi como ejecutar la prueba de
verificacion funcional durante el resto de los ciclos, sélo para asegurar que el tiempo no se
desperdicia al continuar la prueba, si una falla ocurre en algun lugar entre el primer y el ultimo ciclo.

3.1.3 VISION GLOBAL DEL PROCESO DE DISENO.
3.1.3.1 DEFINICION DE LA MISION.

Dos contrastantes tipos de procesos de disefio con respecto a la fase de definicion de la
mision son: investigacién y desarrollo (R&D) esto es, disefios Unicos en su tipo y los disefios
orientados a produccion.

Tipicamente los programas de R&D son caracterizados por el deseo de obtener mas
penetracién hacia un fenémeno en particular que no es totalmente comprendido. Usualmente algo
de urgencia se asocia a los programas R&D esto es, el disefio de sistemas-futuros puede depender
del resultado del desempefio del programa de R&D y no se puede proceder sin estos resultados.
Por la naturaleza de incertidumbre de los programas R&D, es potencialmente no costeable o
prudente el consumo de tiempo, tratar de prepar una especificacion detallada al principio del
programa, debido a que el conocimiento se adquiere durante la ejecucion del programa se requerira
unos cambios significativos en la direccién del programa.

Como consecuencia, solo los requisitos generales existen al inicio del programa de R&D, Io
especifico es usualmente decidido con la maduracién del programa y al principio se acepta el riesgo
asociado con la ejecucién de un programa sin una especificacion detallada.

e
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)

De comun acuerdo los ingenieros, cientificos y el patrocinador ponen en discusion el
propésito de la nave aeroespacial, la 6rbita, el vehiculo de lanzamiento y el ambiente de la nave
aeroespacial, los requisitos de compatibilidad electromagnética (EMC), los requisitos de seguridad,
los aspectos de fiabilidad y de aseguramiento de la calidad ademas de los requisitos de
documentacion del programa. Como resultado de estas juntas o reuniones se realiza un plan de lo
que sera el programa maestro, un diagrama a bloques del sistema, la especificacion del sistema
(disefio, interfaces) y se desarrollan los requisitos de las pruebas como base para la guia del
programa a través del resto de sus fases. ~

Una marca (milestone) a nivel programa se debe de establecer para proveer puntos de
revision en camino para asegurar que cuando todos los subsistemas e instrumentos estén
ensamblados, sus interfaces estaran apropiadamente establecidas y los requisitos de la mision se
encontraran satisfechos. Algunos de estas marcas (milestone) son revisiones mensuales regulares
al programa para asegurar el progreso, pero mas especificamente hay una serie de revisiones cuya
intencién es la de proveer evidencia de que los objetivos del disefio han sido logrados.

En contraste, los programas orientados a produccion (por ejemplo, un sistema de
comunicacién de un satélite comercial) no llevaran tantas incertidumbres como el programa de
R&D. Por lo contrario, requieren todos los elementos de planeacién. Existen requisitos muy
especificos y bien definidos que son prudentes y efectivos en costo. En este caso, una
especificacion bien definida resultaréd mejor y se tendra ahorros considerables si se procuran varias
naves aeroespaciales.

3.1.3.2 DISENO DE SISTEMAS Y SUBSISTEMAS.

El proceso de disefio de sistemas y subsistemas se ilustra en la figura 8. Durante /a fase de
disefio del sistema del programa, se desarrollan funciones detalladas para las interfaces eléctricas,
mecanicas y térmicas entre los instrumentos y subsistemas de apoyo. Se deben seleccionar las
partes y materiales para asegurar una operacion altamente confiable de la nave aeroespacial en su
ambiente de operacion. Estas partes y materiales deben ser especificos para proveer resistencia a
la radiacion, deben tener baja gasificacion (outgassing) para asegurar que las superficies sensibles
de los sensores de instrumentacién no estan contaminados, deben ser ligeros en peso y fuertes,
deben tener conductividades térmicas apropiadas. '

Los componentes de los subsistemas e instrumentos son posicionados en la estructura de

‘la nave aeroespacial para minimizar el volumen y las interconexiones de las guarniciones; para
eliminar las interferencias mecanicas; para optimizar al maximo posible, las propiedades de masa
de la nave aeroespacial desarrollada. El equipo de integracion y prueba es una parte importante de
este esfuerzo en el disefio del sistema y es su responsabilidad de ayudar a asegurar que todos los
subsistemas e interfaces de los instrumentos estan propiamente definidos, asi que cuando la nave
aeroespacial entre a la fase de integracién, saldréan pocos problemas con la integraciéon de los
subsistemas mecanicos, térmicos y eléctricos, para que inicien las pruebas.

La fase de disefio de subsistema se basa en las definiciones de las interfaces que se
acordaron en la fase de disefio del sistema. El trabajo empieza con el disefio detallado, la
fabricacion y la prueba de los subsistemas e instrumentos. Mientras que el disefio eléctrico de los
subsistemas e instrumentos progresa, los disefios mecanicos, estructurales y térmicos de la nave
aeroespacial proceden en paralelo; asi que cuando el disefio eléctrico este completo, el paquete de
disefio mecanico y térmico puede proceder. Se debe hacer notar que el proceso de disefio de
sistemas debe ser interactivo, esto es, se deben mantener juntas frecuentes que incluyan a los
disefiadores de los subsistemas, a los expertos de las partes y los materiales y al equipo de
integracion y prueba para discutir el desarrollo futuro y redefinir los acuerdos de las interfaces
eléctricas, mecanicas y térmicas hechas al inicio del programa.

También es esencial que la operacion del subsistema (por ejemplo, los diferentes modos o
estados de operacion en el cual pueda existir) deba ser bien definido y conocido, asi el plan de
operacion de la nave aeroespacial en érbita por el equipo de operacion de la misién pueda proceder
con el aseguramiento de que la nave aeroespacial es capaz de realizar la mision para la que fue
disefiada. '
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Figura 8. Disefio del flujo de un sistema y subsistema

Cada subsistema individual debe llevar unas series de revisiones y pruebas proyectadas a
superficie que permitan la correccion de los errores y fallas en el disefio en puntos clave. Se debe
comprender que la revision no es la que corrige las fallas en el disefio, pero es el proceso de
preparacion para estas revisiones.

La intencién de este capitulo es el de enfatizar el proceso de revision especifico con
respecto a los subsistemas o instrumentos que seran parte del sistema de la nave aeroespacial.
Esta relacion es ilustrada, para un programa tipico en la figura 9. Adicionalmente, la terminologia
puede variar con diferentes organizaciones, sin embargo, es el proceso el que debe ser enfatizado
en lugar de la terminologia. .

La primera revisién de un subsistema o instrumento debe ser una revisién de disefio de
ingenieria (EDR), la cual discute detalles de ingenieria en el disefio de subsistemas. Se deben de
hacer EDRs tanto para.los disefios eléctricos como para los mecanicos; aunque no es una lista
exhaustiva, los siguientes elementos deben ser incluidos como minimo:

a) Presentacion de los requisitos del subsistema;

b) Para disefios eléctricos - discusion del disefio de circuitos eléctricos, analisis de fuerza
para las partes eléctricas, tolerancia de radiacion del disefio, simulaciones de disefio de los
circuitos, requisitos de software/firmware, resultados de las pruebas en breadboards
desarrolladas para la verificacion de la operacion del disefio sobre variaciones del voltaje y
temperatura, requisitos de colocacion de una parte especial o Unica, analisis de tiempos,
identificacion de las partes altamente disipativas, modos de operacion, interfaces, etc.;

c) Para disefios mecanicos - discusion de la funcion del dispositivo, analisis preliminar de
fuerza, propiedades de los materiales, requisitos de entrega, andlisis de campo de vista,
zonas de exclusiébn de otros subsistemas, pruebas preliminares de ambiente o
estructurales, tolerancia de radiacién de componentes dpticos o materiales, propiedades de
los sellos o baleros, requisitos térmicos, etc.; '

d) Resultados de area preliminar o estudios de esquema;

e) Publicaciones de seguridad;

f) Tratados considerados durante el disefio (por ejemplo, decisiones del tipo hacer -
comprar, disefios alternativos, etc.);

g) Planes de prueba y procedimientos.
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Disefio de ingenieria.
Disefio/esquema del recinto
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Nota : CoDR = Revision de disefio conceptual.
PDR = Revision de disefio preliminar..
CDR = Revision de disefio critica.
PER = Evaluacion y revision del programa.
PSR = Revision del pre-embarque.
LRR = Revisién en la entrega para el lanzamiento.
EDR = Revision del disefio de ingenieria.
FFR = Reuvisién de la viabilidad de la fabricacion.
DDR = Revision de la entrega del disefio.
IR = Revision de la prontitud de la integracion.
Figura 9. llustracién de las revisiones tipicas al disefio del programa.

La segunda revision importante es la revisién de la viabilidad de la fabricacion (FFR) del
disefio antes de que sea dejado para un esquema de detallado mecanico o de disefio del recinto
eléctrico. Por la naturaleza del disefio mecanico, es prudente en muchos casos el de mantener la
FFR concurrentemente con la EDR. En el caso de disefios eléctricos, algunos esquemas
preliminares del disefio deben de estar acabados antes de sea sensato tener un FFR. En esta
revision, el disefiador y la organizacién que fabricara el disefio se daran una oportunidad para
revisar su fabricacion con respecto a las partes, los materiales, los procesos y las técnicas de
fabricacion. La intencion de esta revision es el de corregir los detalles que puedan resultar en una
operacion no confiable de la unidad.
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La revision de entrega del disefio (DRR) es hecha después del proceso de disefio de los
esquemas en forma detallada para asegurar que todos sus aspectos son incluidos en el dibujo o
diagrama del paquete de fabricacion. Durante esta revision, todos los participantes en el disefio
esperan el poder certificar su disponibilidad para la fabricacion con la expectativa de que se
encontraran pocas fallas durante las siguientes pruebas de ingenieria.

Después de la-fabricacion, cada subsistema debe sufrir una serie de pruebas de calificacion
antes de pasar a la fase de integracion y prueba de la nave aeroespacial (los tipos de pruebas son
discutidos con mayor detalle mas adelante). Al término de las pruebas a los subsistemas, se debe
de hacer una revision de la prontitud en la integracion (lIR) para discutir el desempefio de los
subsistemas asi como lo relacionado a las interfaces y las especificaciones de desemperfio. Se
debe de observar cualquier operacion especial por el equipo de integracion y prueba mientras que
el subsistema esta en tierra. ‘

Debe enfatizarse que la deteccion y correccion de errores y fallas en el disefio antes de la
integracion hacia la nave aeroespacial ahorraran tiempo y reducira el costo del programa. El costo
en el programa de las revisiones en el disefio tempranas en el programa y las pruebas amplias
antes de la integracion es bajo con respecto al costo de soportar los retardos en la integracion y en
las pruebas a la nave aeroespacial para la correccion de los errores en el disefio de los
subsistemas. Esto porque no solo el personal de la nave aeroespacial tendra que estar presente
durante estos retardos, si no también el personal relacionado con la misién como puede ser el
equipo de operacion de la mision, el equipo del vehiculo lanzador y el equipo de andlisis de ciencia
(en el caso de un programa R&D). Los errores en el plan de lanzamiento también pueden afectar el
lanzamiento de otros programas sin relacion, causando el incremento del costo a ellos. '

3.2 PLANEACION PARA LA INTEGRACION Y PRUEBA.
3.2.1 INTERACCIONES DE DISENO ELECTRICO.

Mientras el disefio de los subsistemas esta en proceso, el equipo de integracion y prueba
debe desarrollar mas diagramas a bloques detallados (como el de potencia, el de flujo de la sefial y
los diagramas de tierras) y empezar el disefio del amés de la instalacion eléctrica y las tablas de las
terminales que interconectaran todos los subsistemas eléctricamente. La asignacion de los
comandos y de la telemetria de ingenieria, la cual sera usada para operar y evaluar la salud de la
nave aeroespacial durante las pruebas en tierra y en 6rbita, debe ser actualizada para una mejor
comprension de la operacion del sistema. ‘ )

En adicién, se deben de iniciar el disefio y fabricacion de simuladores de apoyo en tierra,
basados en los requisitos de prueba definidos durante las definiciones de la mision, el disefio del
sistema y las fases de disefio de los subsistemas. Se deben disefiar y fabricar simuladores para la
operacion segura de la nave aeroespacial durante la integracién y sus posibles averias. Los
simuladores para los subsistemas de potencia incluyendo fuentes de poder de laboratorio, cajas de
fusibles, y una bateria de trabajo que no este clasificada para vuelo, asi como equipo
acondicionado con baterias.

3.2.2 INTERACCIONES DE DISENO TERMICO.

El disefio térmico empieza en paralelo con el disefio de los subsistemas con un modelo
analitico térmico aceptado de la nave aeroespacial. La informacion de este modelo se debe de
proveer a los disefiadores de los recintos de los subsistemas para asegurar que el disefio se aplica
a los componentes y a la nave aeroespacial para mantenerios en orbita a la temperatura operativa
correcta. Reciprocamente, como la informacion de los componentes disipativos de potencia se ha
definido mejor, esta informacion debe ser retroalimentada para redefinir el modelo analitico térmico.
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El modelo analitico térmico es la base usada por el ingeniero térmico para hacer el plan
para el equipo térmico de apoyo en tierra requerido para las pruebas de los recintos individuales y
para establecer los requisitos de prueba para cada recinto. Generalmente no es necesario el equipo
térmico de apoyo en tierra durante la integracion, porque el ambiente térmico puede ser mas
facilmente controlado en tierra que en 6rbita. Ocasionalmente se pueden requerir unidades de
enfriamiento portatiles que permitan una completa prueba a un subsistema en particular que tendra
un ciclo bajo de operacién en orbita, pero que tendra que ser operado bastante durante la
integraciéon. La planeacion para el equipo mecanico de proposito especial de apoyo terrestre
(mechanical ground-support equipment, MGSE) necesario para la simulacién ambiental orbital
durante las pruebas terrestres de vacio térmico, el cual verifica que el modelo analitico térmico
representara el desempefio térmico de la nave aeroespacial en orbita, también procede en paralelo
con el esfuerzo de disefio de la nave aeroespacial.

3.2.3 INTERACCIONES DE DISENO MECANICO.

El ambiente en el que se encontrara durante el lanzamiento se establece por el vehiculo de
lanzamiento que se usara. Basado en un modelo analitico supuesto de la estructura de la nave
aeroespacial, se comienza un anélisis de acoplamiento con el vehiculo del lanzamiento definiendo
las cargas y niveles esperados durante el lanzamiento. Se debe ejecutar el andlisis de fuerzas de
estructura de la nave aeroespacial basado en la informacién determinada por el analisis del
acoplamiento del vehiculo del lanzamiento, asegurando que esos limites del plan no se exceden.
Se usa esta informacion con los datos previos de la prueba para determinar los requisitos del plan
del recinto, asi como los niveles a ser usados para la comprobacion de la nave aeroespacial y los
subsistemas en vibracion aleatoria y senoidal, aceleracion y golpe. Se deben de rastrear
estrechamente las propiedades de la masa (peso, centro de gravedad y momento de inercia) de la
nave aeroespacial en desarrollo, para asegurar que la capacidad de peso a la entrega en el
vehiculo de lanzamiento para la orbita deseada no se excede y se debe ejecutar un analisis de la
trayectoria. Si se reconoce de manera temprana en el paquete un problema de peso en el disefio
de los subsistemas e instrumentos, sera posible usar materiales cuyo peso es mas ligero para la
construccién de los subsistemas. (Generalmente los materiales mas livianos son mas caros en
cuanto a material y costos industriales.)

3.2.4 REUNIONES TECNICAS DE INTERCAMBIO.

Las reuniones técnicas de intercambio (TIMs, también referidas a reuniones del grupo de
trabajo) se deben tener con el equipo del sitio de lanzamiento, con el equipo del vehiculo de
lanzamiento, los equipos de ciencia y/o de instrumentos y con el equipo de operacion de la mision
para coordinar e informar con respecto a como el disefio de la nave aeroespacial se unira con el
vehiculo de lanzamiento; como se realizara el control en érbita de la nave aeroespacial y en qué
forma se transmitiran los datos de la nave aeroespacial a la tierra para mas tarde ser procesada.

Estas TIMs sirven también para establecer interfaces mas firmes con el fin de redefinir y
finalizar el disefio ademas de los requisitos de prueba del programa. Los parametros de la orbita
asociados con la operacién de la nave aeroespacial y los escenarios apuntados, determinan como
se disefiaran los subsistemas térmicos y de potencia de ésta.

3.2.5 SISTEMA DE APOYO TERRESTRE.

El sistema de apoyo terrestre (GSS) es un equipo que se usa para integrar los subsistemas
individuales en la nave aeroespacial completa u otro sistema. Se usa el GSS también para probar la
nave aeroespacial integrada y finalmente determinar la prontitud en que la nave aeroespacial se
desempefiara segun las caracteristicas técnicas a las que se disefo y construyo.
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El disefio del GSS que se usara durante la integracién y prueba de la nave aeroespacial
inicia con una comprensién completa de la mision, de los subsistemas e instrumentos de que se
compondra y de las caracteristicas técnicas que la nave aeroespacial debe ejecutar una vez
alcanzada su 6rbita. Esto significa que es necesario para el equipo de integracion y prueba (y el
disefiador del sistema GSS) el estar sumamente familiarizados con los subsistemas que componen
la nave aeroespacial. Una manera efectiva en costo para el disefio y construccion del GSS es
basarlo en equipo que ha sido usado para integrar y realizar las pruebas de desempefio a los
subsistemas individuales e instrumentos antes de su entrega a la nave aeroespacial para su
integracion. 7

El equipo usado para integrar y probar un subsistema o instrumento previo a la entrega
para la integracion en la nave aeroespacial generalmente se refiere al equipo de apoyo terrestre
(GSE) y se compone de GSE mecanico (MGSE) y GSE eléctrico (EGSE).

Se separa el MGSE en dos grandes categorias: los articulos que simulan ambientes y los
articulos que facilitan su manipulacion. Se desarrollan los MGSE de proposito especial como apoyo
al ensamble, a la manipulacién y al transporte de la nave aeroespacial durante las fases de
integracion, prueba y lanzamiento. Esto incluye las monturas especializadas Unicas para el
programa, unidades de carga - presurizacion, unidades de manipulacion criogenicas, unidades de
purga de gases y recipientes de embarque. EIl MGSE de propdsito general incluye gruas,
elevadores, instalaciones para la alineacion, instalaciones para los ambientes de vibracion, de
acUstica, de impacto, las instalaciones para ciclado térmico y de vacio térmicos, de propiedades
magnéticas, las instalaciones para las pruebas de EMC, las instalaciones anecoicas de
radiofrecuencia y las instalaciones para la medicion de las propiedades de la masa dinamica ylo
estatica. Este MGSE debe ser sometido a un programa de prueba para su comprobacién antes de
su uso para asegurar una manipulacién segura de la nave aeroespacial.

El EGSE se desarrolla para estimular, probar y evaluar los subsistemas electromecanicos y
eléctricos de la nave aeroespacial cuando se sujetan a los ambientes simulados creados por el
MGSE. Algunos ejemplos de subsistemas que deben tener los EGSE individuales incluyen los de
generacién, almacenamiento y conversion de potencia eléctrica; los de determinacion y control de
la posicion; los de manipulacién, almacenamiento de datos, comando y telemetria; el de
comunicaciones de radio frecuencia, el de propuisién y en el caso de una nave aeroespacial
cientifica de R&D, los instrumentos cientificos.

Una consideracién importante en el disefio del GSS y el GSE individual son la validacion y
comprobacién del hardware y software. Se derivan varios beneficios primarios de la formacion del
GSS del subsistema individual e instrumento del GSE:

a) Obviamente, no es necesario el disefiar y construir el GSS desde el principio.

b) El disefio del GSE individual descansa donde se encuentra la experiencia, esto es, con
los subsistemas individuales e instrumentos y es por esto innecesario el duplicar esa
especializacion o experiencia al nivel de integracion y prueba de la nave aeroespacial.

c) El GSE individual sera usado para integrar y probar sus subsistemas e instrumentos y
por todo esto, el hardware y el software habréa sufrido un desempefio exhaustivo ademas de
la validacién para que la aprobacién minima del desempefio individual se requiera en la
integracién de la nave aeroespacial y a nivel de prueba.

d) Todo lo anterior produce beneficios en cuanto a costo, horario y reduccion del potencial
de error en pruebas en la nave aeroespacial por prontitud de lanzamiento.

. En la figura 10 se ilustra la funcién del GSS en su forma mas bésica. Aqui vemos que las
cuatro funciones primarias son:

" 1.- Establecer las condiciones operativas de los subsistemas de la nave aeroespacial,

2.- La acumulacion y el proceso de informacion de la nave aeroespacial que describe su
desemperio en respuesta a varios estimulos,

3.- El proveer el ambiente simulado bajo el cual se debe evaluar la nave aeroespacial y

4 - El proveer un manejo seguro de la nave aeroespacial.

e
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Esta figura no indica si se debe operar el GSS en un modo manual o automatico aunque
implica la comprobacién en una forma de "lazo-cerrado” esto es, se aplica un estimulo, se observa
una respuesta, se aplica otro estimulo y asi sucesivamente. Como la ‘complejidad de la nave
aeroespacial aumenta, de cualquier modo, es esencial que se opere el GSS automaticamente para
ejercitar las capacidades de cada subsistema e instrumento totaimente.

Equipo de manejo

y servicio
Informacién describiendo ,
el desempefio X
.
Sistema de apoyo Nave aeroespacial
terrestre a probar
T x
|
'
Informacién para establecerlas '
condiciones operativas
Estimulos

ambientales

Figura 10.Diagrama a bloques de un sistema de apoyo terrestre basico

En la figura 11 se presenta un diagrama a blogues que se aplica tanto al GSE como al
GSS. Incluye la adicion de una computadora digital e indica, en un sentido genérico la manera en
que las condiciones de operacion de la nave aeroespacial, el subsistema o el instrumento se fijan y
cémo la informacion acerca de su desempefio se recoge y evalta.

En la figura 12 se provee una indicacion mas especifica con respecto a como los
subsistemas individuales e instrumentos GSE son conectados para formar el GSS. En estas
configuraciones el operador controla la prueba mediante la comunicacién por computadora via un
software de un lenguaje de prueba para generar los estimulos para la nave aeroespacial, los
subsistemas o los instrumentos y medir su respuesta via el equipo de interfaces. En un sistema
propiamente disefiado, el operador puede introducir una sola instruccion en la computadora y
obtener un resultado de esa instruccion que sera desplegada en una pantalla de una terminal de
despliegue de video.

Despliegue y . .

almacenaje de Equ'p?_ndaenz.eow'c'o
datos y 1
Computadora . . .
- . Equipo de Unidad bajo
digital de proposito -
general interfaces prueba
Entrada del Estimuios
operador ambientales

Figura 11. Diagrama a bloques (genérico) del equipo de apoyo teri'estre y del sistema de
apoyo terrestre.
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Mas importante, el operador puede provocar una serie de instrucciones a ser ejecutadas
por la computadora y obtener respuestas de la unidad bajo prueba verificado automaticamente por
la computadora y anotando o transfiriendo a una impresora, cinta magnética o almacenamiento de
disco. La secuencia de prueba puede continuar con instrucciones subsiguientes, pausando sélo
cuando se detecte una condicion fuera de limite. Este método de funcionamiento permite que un
sistema complejo se pruebe completamente usando la misma secuencia repetitiva cada vez que es
sujeto a un nuevo ambiente y determinar cualquier tendencia que indique que su desempefio no es
aceptable en el ambiente, en cuyo caso se debe efectuar una reparacion.

G.S.E. potencia . . .
eléctrica Equipo de servicio Camara vacio

‘térmico

L 2 ‘

3]
o N
Instrumento G.S.E. j+— CaDH,G.SE. | 3 [ —j Naveaeroespacialal ___.

@ | ser probada

2| * ®

300, '
4 ! Instalacioes de
' Equipo d L vibracién y

RF, G.S.E. —— quipo de servicio acustica
criogenico ,

Figura 12. Diagrama a bloque expéndido del sistema de apoyo terrestre.

3.2.6 MODELO MECANICO.

\

Se deben de disefiar y construir modelos mecanicos de las diversas estructuras de la nave
aeroespacial. Las especificaciones del programa dictarén la fidelidad y el nimero que seran
requeridos. De acuerdo con su uso, intencién y tipos de modelos se tienen:

a) Modelo del arnés del cableado - requerido para determinar el enrutado de cables y su
longitud durante la fabricacion del arnés del cableado, tan satisfactorio como para
determinar que no existen interferencias entre los subsistemas o instrumentos.

b) Modelo de radiofrecuencia (RF) - requerido para permitir el disefio de las antenas de la
nave aeroespacial. Es generalmente posible el construir una version en escala de la nave
aeroespacial de una hoja de metal en vez de duplicarla exactamente, de cualquier modo,
esto depende de la frecuencia de operacion y otras caracteristicas de la misma.

c) Modelo térmico - requerido para permitir a la ingenieria térmica el disefiar y fabricar
cobijas térmicas, para estimular y planear la cantidad de material de capas térmicas
requeridas para dar a la nave aeroespacial las caracteristicas térmicas propias que
permitan el disefio y fabricaciéon de un simulador térmico que se use en pruebas de vacio
térmico.

d) Modelo de la interfaz con el vehiculo de lanzamiento - Para asegurar que la nave
aeroespacial encaje dentro de los constrefiimientos del vehiculo de lanzamiento, se puede
requerir un modelo térmico/mecanico de la interfaz del vehiculo. Seria posible el formar un
modelo de la interfaz del vehiculo mediante la combinacién de otros modelos de la nave
aeroespacial; de cualquier modo, si el programa requiere una verificacion de encaje
temprana, seria necesario el construir un modelo totalmente especializado para este
propésito.

e) Prototipo(s) de prueba mecanico - para verificar los andlisis de fuerzas y determinar que
existe un margen adecuado en el disefio, seria necesario el fabricar prototipos de alta
fidelidad de la nave aeroespacial, de los subsistemas o de la estructura de los instrumentos
para sujetar la unidad a niveles de vibracién o acustica por encima de los esperados en
ambientes de lanzamiento y de 6rbita.
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3.2.7 ORDEN DE INTEGRACION.

( Dos consideraciones basicas que determinan el orden de integracion son la funcién y la
accesibilidad. Generalmente, se requieren primero las plataformas, las instalaciones de manejo y
las estructuras de vuelo mecanicas, asi como el arnés y las tarjetas de las terminales para ser
montadas y probadas para la preparacion de la entrega de los subsistemas, los instrumentos y su
GSE (el cual formara parte del GSS). Desde el punto de vista de funcion, es generalmente
necesario el integrar el subsistema de potencia eléctrica y su GSE. Con respecto a la accesibilidad,
el orden de integracion se puede establecer por la creacion de una “vista explotada” de la nave
aeroespacial.

Una vez que el orden de integracion es establecido, las fechas de entrega requeridas
deben de ser retroalimentadas al plan del programa maestro, junto con estimados de tiempo
requeridos para el disefio, los recintos y la fabricacion de los subsistemas e instrumentos, para que
se puedan encausar recursos de mano de obra en las &reas que son mas criticas para integrar la
nave aeroespacial a tiempo. Esta retroalimentacion de informacion del programa a menudo da
como resultado una decisién para la construccion de un prototipo de no vuelo de una unidad que
esta en una trayectoria critica asi la integracién y la familiarizacién con la nave aeroespacial no
produciran un estancamiento por falta de este subsistema critico.

En el caso de los subsistemas eléctricos e instrumentos, este prototipo de no vuelo puede
tomar la forma de la tarjeta del recinto o el del modelo de ingenieria. Una tarjeta del recinto tendra
las caracteristicas eléctricas idénticas al subsistema de vuelo, pero probablemente no se parecera
en nada a la version del recinto mecanico que sera entregado para la integracion final.

Un modelo de ingenieria usualmente se formara, encajara y funcionaréd como el modelo de
vuelo, excepto que las partes de alta fiabilidad no seran usadas para ensamblar la unidad y no
sufrira todas las pruebas rigurosas e inspecciones que la unidad de vuelo recibira.

Otra técnica que puede reducir el riesgo del programa son las pruebas de compatibilidad de
las interfaces (mecanicas y eléctricas) con instrumentos que han sido proveidos por organizaciones
externas a la organizacién integrante. La intencion de las pruebas de compatibilidad de las
interfaces es la de descubrir inconsistencias y errores que pueden ser corregidos antes de que los
instrumentos hallen iniciado su secuencia de prueba y calibracién. Para esta alternativa viable, la
integracién debe de haber progresado al punto donde la estructura de la nave aeroespacial y los
subsistemas eléctricos estén disponibles para estas pruebas. Para la verificacion de las interfaces
mecanicas, las “plantillas de barrenado” son medios efectivos para la transferencia de informacién
de la interfaz. '

~

3.3 INSTALACIONES DE INTEGRACION Y PRUEBA.
3.31 PROGRAMAC.()N DE LAS INSTALACIONES.

En adicion a las actividades descritas debe ocurrir una planeacion para las instalaciones de
integracién y prueba. Generalmente, las instalaciones que pueden integrar y probar sistemas
espaciales de gran escala no es abundante por los aspectos Unicos de estos sistemas, su bajo uso
y costos de mantenimiento altos. En el caso de las instalaciones de lanzamiento, todo esta bajo el
conocimiento de unas cuantas agencias. La planificacién de uso de estas instalaciones es uno de
los problemas de logistica encontrados por el equipo de integracion y prueba. La planeacién
detallada mostrando el orden en que los subsistemas e instrumentos son requeridos para su
integracion y el orden en que se ejecutaran las pruebas es la base para reservar las instalaciones
en el tiempo apropiado. Es importante que todos los participantes en la integracion y en el proceso
de pruebas este enterado de esta informacion y que claramente entiendan los efectos de un retardo
en la entrega de un subsistema o instrumento.
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3.3.2 LIMPIEZA DE LAS INSTALACIONES.

En situaciones donde es necesario el evitar la contaminacion en los instrumentos sensibles,
la nave aeroespacial debe ser ensamblada y probada en un ambiente donde la humedad, la
temperatura y el contenido de hidrocarbono se mantengan dentro de los limites establecidos por los
fabricantes de los instrumentos. En la tabla 10 se citan definiciones de niveles permitidos de
limpieza en las instalaciones de cuarto limpio segun el estandar FED-STD-209D.

Es necesaria la adhesion rigida a éstos requisitos estrictos de limpieza, de cualquier modo,
para otras situaciones seria apropiado el examinar la limpieza con respecto a costo y al realismo
esto es, seria prohibitivamente caro el ensamblar y probar todos los subsistemas e instrumentos en
un ambiente que seria esencialmente sélo para los instrumentos. Las instalaciones portatiles
pueden ser una alternativa viable. La linea de fondo es que esos requisitos de limpieza para la nave
aeroespacial se deben examinar cuidadosamente para que el costo y el plan no estén
comprometidos. '

Tabla 10. Limites de Clase para instalaciones con cuarto limpio.

Tamario de la | particula medida(mm)*

Clase 0.1 - 0.2 0.3 0.5 5.0
1 35 7.5 3 1 NA
10 350 75 30 : 10 NA
100 NA 750 300 100 NA

1,000 NA NA NA 1,000 7
10,000 NA NA NA 10,000 70
100,000 NA NA NA 100,000 700

Nota: Las concentraciones de particula limite mostradas son definidas para propédsitos de clase y no

necesariamente representan el tamario de la distribucion encontrada en cualquier situacion particular. NA = no aplica
«= Particulas permitidas por pie cubico de tamario igual a o mayor que los tamafios de particulas mostradas (mm).

3.3.3. INSTALACIONES PORTATILES.

En un evento en que las instalaciones con caracteristicas apropiadas no estan disponibles
para algunas actividades de prueba e integracion se deben de hacer previsiones para proveer un
ambiente portatil mientras opere dentro de las instalaciones. Algunos ejemplos de ambientes
portatiles son: una purga gaseosa de nitrogeno seco gaseoso en los instrumentos para remover
cualquier efecto de humedad o productos de gasificacion (outgassing) en dptica U otras superficies
sensibles; una tienda de cuarto limpio portatil y/o recinto para encerrar porciones sensibles de la
nave aeroespacial para mantener algunos niveles de contaminacién particulares con respecto a
ciertos limites requeridos. :

3.3.4 TRANSPORTACION.

Dependiendo del tamario de la nave aeroespacial y de los requisitos de la prueba, puede
ser necesario el transportar la nave aeroespacial entre las instalaciones de integracion y prueba. Si
es asi, los equipos de integracion y prueba se deben hacer preguntas tan mundanas como:
¢ Encajara la nave aeroespacial en transito bajo todos los puentes entre los destinos y, ademas,
esta dentro de la carga limite de cualquier puente que deba cruzar?. A la terminacion de la
secuencia de prueba, se debe de enviar la nave aeroespacial al sitio de lanzamiento para las
preparaciones finales y la union con el vehiculo de lanzamiento. En todos los casos, se requiere un
‘recipiente o contenedor de embarque y se deben hacer los arreglos de embarque tal que la nave
aeroespacial resida en un ambiente seguro y limpio todo el tiempo durante el transito entre las
instalaciones y el sitio de lanzamiento.
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3.4 CONSIDERACIONES PARA EL PROGRAMA DE VERIFICACION.
3.4.1 RAZON Y SUCESION DE LAS PRUEBAS.

La verificacion y prueba al nivel de componente, subsistema y sistema son una extension
del escrutinio de las fuerzas ambientales (Environmental Stress Screening, ESS) iniciado al nivel de
parte (obsérvese el capitulo 2, “fiabilidad y aseguramiento de la calidad”). Se debe tener cuidado
para asegurar que las unidades sometidas a pruebas no sean sobrecargadas, mientras que al
mismo tiempo la carga ambiental aplicada debe ser lo suficiente como para descubrir las fallas en el
disefio y las deficiencias en la fabricacion. Para asegurar que las unidades fragiles estan
identificadas tan pronto como sea posible y para proveer un margen en el disefio, los niveles de
escrutinio de las fuerzas ambientales ESS son generalmente mas severos en los niveles tempranos
de verificacion esto es, los niveles de ESS aplicados a las partes son mas severos que aquellos
aplicados a los componentes y a los subsistemas, y aquellos aplicados a los componentes y
subsistemas son mas severos que aquellos aplicados al nivel de sistema.

En casos donde una extrema alta confiabilidad se requiere o la nave aeroespacial va a ser
lanzada con un vehiculo espacial tripulado, se deben construir un prototipo y una nave aeroespacial
de vuelo y deben ser probados a diferentes niveles. El prototipo recibira las mismas pruebas que la
nave aeroespacial de vuelo, la diferencia en las pruebas que se hagan es la severidad de los
niveles y los tiempos de exposicion, que seran mayores en el prototipo para ganar certidumbre en
los margenes de disefio que existen de la nave aeroespacial. Mas aun, en acuerdo con la filosofia
presente, no existe tiempo ni dinero que permita la fabricacion y prueba de prototipos y nave
aeroespacial de vuelo. Un compromiso razonable es el de construir y probar una nave aeroespacial
de protovuelo con los componentes de los subsistemas criticos seleccionados construidos como
repuesto. Se prueba la nave aeroespacial de protovuelo en el nivel y tiempos de exposicion que
caen entre los esperados para vuelo y los definidos para el prototipo, esto para proveer una
comprobacién del margen del disefio.

Para casos donde las cargas Utiles son de alto riesgo y bajo costo deben por naturaleza,
estar disefiadas y fabricadas usando partes con niveles de confiabilidad menores, de cualquier
modo, para asegurar el éxito de la mision, es prudente el considerar un proceso de verificacion en
paralelo con algunas consideraciones, en una mision de alta fiabilidad y largo plazo.

Generalmente la secuencia de pruebas que se sigue es debido a las siguientes razones:
aquellas pruebas donde se juzgue con mayor probabilidad que la nave aeroespacial tenga que ser
desensamblada si existiera un mal funcionamiento durante la ejecucion temprana de la prueba. Al
ultimo se realizan las pruebas de vibracion, de acUstica y de vacio térmico debido a que la nave
aeroespacial se le expondra a estos ambientes (en ese orden) en el viaje a su orbita. Un beneficio
adicional asociado con esta secuencia es que ayuda a descubrir problemas inducidos debido a las
pruebas de vibracion o acustica. En la tabla 11 se presenta una lista de verificacion de pruebas,
resumida por disciplina.

3.4.2 PLANES DE PRUEBA Y PROCEDIMIENTOS.

Los planes de prueba y procedimientos son un método efectivo de comunicacién y deben
ser preparados cuidadosamente asi las pruebas a las que se sometera la nave aeroespacial
estaran claramente comprendidas y la nave aeroespacial y sus subsistemas operaran en un modo
seguro mientras se someten a la secuencia de pruebas.

Las actividades que constituyen la integracion y prueba comprenden las operaciones
peligrosas (por ejemplo, las operaciones de manejo criogenico, las operaciones de radiacion de
radiofrecuencia, entre otras). Cuando se realizan estas actividades, la comunicacion entre los
disefiadores participantes de los subsistemas y la de los instrumentos es extremadamente
importante, tanto para los aspectos de seguridad como de planeacion. Es importante que todo el
personal envuelto este enterado de la secuencia de los eventos asociados con las actividades de
integracién y prueba, seria apropiado incluir un diagrama de flujo similar al que se muestra en la
figura 13 en los planes de prueba.



" Tabla 11. Resumen de pruebas de verificacion.
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Figura 13. Flujo de integracion y prueba.

3.4.3 PRUEBAS AL NIVEL DE SUBSISTEMA.

Los subsistemas y sus componentes son probados para descubrir y corregir cualquier
defecto de disefio y fabricacion antes de que los componentes sean integrados. Para reiterar las
fallas durante la integracion y prueba pueden introducir retardos en el programa y como
consecuencia agregar un costo adicional al programa. Las siguientes pruebas discutidas se
muestran en orden de recomendaciéon que descubriran problemas tan temprano como sea posible
para evitar un re-trabajo costoso y un consumo de tiempo. El requisito actual para la prueba y los
limites de la prueba se define como un resultado de la fase de definicion de la misién y los
requisitos de disefio tipicamente, cada programa tiene requisitos tnicos.
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3.4.3.1 CAMPO MAGNETICO INICIAL.

La nave aeroespacial que transporte instrumentos sensibles para la medicion de los
campos magnéticos requiere que los componentes o subsistemas sean probados para asegurar
que los campos magnéticos perdidos no interfieran con ninguna capacidad de los instrumentos para
medir correctamente el campo magnético en 6rbita. (A menudo esto se cumple especificando que
las partes y materiales electronicos no sean magnéticos). Donde sea necesario, se deben
desarrollar algunas pruebas tempranas a otras unidades para determinar los efectos de aquellas
unidades en el dipolo magnético de la nave aeroespacial. En otros casos donde los instrumentos de
campo magnético en la nave aeroespacial no son sensibles en particular, seria apropiado el

desarrollar un analisis para determinar que las otras unidades no seran afectadas en su operacion.

3.4.3.2 FUGAS.

Los componentes y subsistemas herméticamente sellados son probados para asegurar que
permaneceran sellados durante las pruebas de vibracién, acustica y de vacio térmico, ascenso al
vehiculo de lanzamiento y al vacio espacial. :

3.4.3.3 LINEA BASE DEL AMBIENTE ELECTRICO.

Después de que las pruebas eléctricas iniciales se han desarrollado para depurar el
hardware, el software y los procedimientos de prueba, se debe desarrollar una prueba completa
para la verificacion del desempefio eléctrico a presion, temperatura y humedad ambiental. La
unidad debe ser probada con los voltajes nominales de alimentacion mas altos y mas bajos
esperados que seran generados por el subsistema de potencia eléctrica de la nave aeroespacial.

3.4.3.4 COMPATIBILIDAD ELECTROMAGNETICA.

Se deben de desarrollar pruebas de compatibilidad electromagnética (EMC) a los
subsistemas y sus componentes tan pronto como sea posible para identificar cualquier area
problematica que mantendra al subsistema o componente de ser compatible con otros y corregir
aquellos problemas antes de la fase de integracion. Los estandares MIL-STD-461 y 462 con
requisitos hechos a la medida, son los documentos generalmente aceptados que controlan la
conducta de las pruebas EMC. ‘

3.4.3.5 ALINEACION OPTICA Y MECANICA.

Todos los subsistemas con 6ptica que se encuentra auto contenida deben ser sujetos a
alineacion optica a presion, temperatura y humedad ambiental. Los componentes a ser usados
como referencias de determinacion de la posicién y control deben tener superficies de referencia
establecidas.

3.4.3.6 PROPIEDADES DE MASA.

En la mayoria de los casos, los componentes y subsistemas necesitan solo ser pesados.
Para los subsistemas mecanicos complejos, sin embargo, es necesario el medir los momentos de
inercia y los centros de gravedad.

3.4.3.7 TEMPERATURA. ¢

Los componentes y subsistemas deben estar sujetos a diversos ciclos de temperaturas alta
y baja en una camara térmica (no de vacio) para inducir trabajo térmico a las conexiones eléctricas
via una expansion diferencial térmica entre los materiales diferentes y medir su desempefio bajo
variables combinadas de temperatura y voltajes de alimentacion de entrada.
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Para los componentes con una gran masa térmica se debe permitir un tiempo suficiente
para estabilizarse a los extremos para asegurar que en la prueba se midi6 su desempefio
apropiadamente. El procedimiento de verificacion de la linea base del desempefio eléctrico (o el
procedimiento de verificacién funcional apropiado) se desarrolla en cada pico de temperatura y se
compara con la linea base del desempefio eléctrico ambiental.

3.4.3.8 VIBRACION.

Cada componente y subsistema es sujeto tipicamente a vibracion en sus tres ejes 3? a
vibracién aleatoria conforme a los niveles definidos por el programa, esto claro con potencia
eléctrica o alimentacion aplicada. Los requisitos para exponer la unidad a vibracion con potencia
aplicada son basados en experiencias previas, que han mostrado que esta es una técnica valiosa
para determinar los procesos industriales marginales. El procedimiento de verificacion de la linea
base del desempefio eléctrico (6 abreviado, el procedimiento de verificacion funcional) debe ser
desarrollado entre cada eje de la vibracion expuesta y para descubrir las situaciones potenciales
marginales, la-alimentacion debe ser monitoreada durante los periodos de vibracion.

3.4.3.9 GOLPE MECANICO Y ACUSTICO.

Las pruebas de golpe mecanico y acustico se desarrollan en una base de caja por caja,
dependiendo del componente o subsistema y los requisitos del programa. Las pruebas acusticas
primariamente requeridas son a las unidades que tienen grandes areas y baja masa o ventanas y
membranas de capa delgada. Las pruebas de golpe son particularmente apropiadas si el
componente va ser expuesto a eventos de golpe auto generados o si va a ser colocado donde
recibira golpes significantes de otros eventos y se juzga el de ser susceptible a ese evento.

3.4.3.10 ACELERACION.

Las pruebas a los componentes y subsistemas usualmente pueden ser satisfechos por
exposicion a los ambientes mecanicos alternos, cuando es impractico la exposicion de ellos
directamente a aceleracion. Las pruebas de carga estatica o vibracion senoidal pueden remplazar
pruebas de aceleracion para demostrar que los margenes de disefio son adecuados.

3.4.3.11 VACiO TERMICO.

Las pruebas de vacio térmico se desarrollan para demostrar la capacidad de los
componentes o los subsistemas a operar en el vacio espacial, para los componentes y los
subsistemas que tienen alto poder disipativo denominado “punto caliente” (hot spot) esto con la
finalidad de determinar que el disefio térmico es apropiado. Si la unidad tiene fuentes de
alimentacion de alto voltaje que estaran encendidas durante el lanzamiento, deberan de estar
encendidas y monitoreadas para asegurar que no existen descargas de corona, por ejemplo, que
no existan arcos eléctricos.

3.4.3.12 HORNEADO DE VACiO TERMICO.

En los programas donde las naves aeroespaciales requieren niveles por encima de lo
normal de limpieza, se desarrolla un horneado de vacio térmico a los componentes y a los
subsistemas con las mas altas temperaturas permitidas para remover las particulas contaminantes
de gasificacion dejados en las operaciones de fabricacién y prueba. El horneado es normalmente
desarrollado durante las pruebas a subsistemas asi como a los componentes o subsistemas (por
ejemplo, las baterias) de cualquier nave aeroespacial que no pueden resistir horneado a alta
temperatura; un horneado a baja temperatura requiere de un tiempo considerable para remover los
contaminantes dejados por el proceso de gasificacién. Un ejemplo del proceso de horneado se da
en la figura 14.
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Nota: Cuando el vacio de 5 x 10° torr es alcanzado a la temperatura inicial T, (usualmente temperatura
ambiente), el contenido de la camara es calentado a la temperatura de horneado T; (limitado por ia temperatura maxima del
componente), empezando a tiempo t,, Cuando la temperatura es incrementada, la tasa o razon del contenido de
gasificacion y por lo tanto la presion total de la camara se incrementa. La temperatura elevada es mantenida hasta que la
presién total de la camara es reducida a 1 x 10°® torr o menos, mostrado en esta gréafica a tiempo ;.

Figura 14. Perfil general de tiempo-temperatura-presion de la prueba de horneado de vacio
térmico.

3.4.4 PRUEBAS A NIVEL NAVE AEROESPACIAL.

Como se indico en la seccién 3.3.2, una vez que la nave aeroespacial ha completado la
fase de integracién, se sujeta a varias pruebas para determinar la disponibilidad para el
lanzamiento. La nave aeroespacial debe estar en su configuracién de vuelo con todos los
subsistemas integrados; algunas excepciones son consideradas cuidadosamente en una base de
caja a caja. Por ejemplo, es apropiado el usar el simulador del arreglo solar durante las pruebas de
vacio térmico para simular la entrada del arreglo solar para el subsistema de potencia. Como se
manifestd para las pruebas a subsistemas y/o componentes, los requisitos para prueba y los limites
de prueba son tipicamente Unicos para cada programa.

3.4.4.1 LINEA BASE PARA AMBIENTE ELECTRICO.

Esta prueba tiene punto de referencia para determinar el desempefio apropiado de la nave
aeroespacial a través de todas las otras pruebas. Se desarrolla a presion, temperatura y humedad
ambiental. Un simulador del arreglo solar es usado para simular la salida de él o los arreglos de
celdas solares para el sistema de control de carga de la bateria. Usando un simulador del arreglo
de las celdas solares, el subsistema de control de carga de la bateria es ejercitado para producir los
voltajes de ducto minimos, maximos y nominales esperados en orbita, simulando el intervalo de
100% de iluminacion solar a 100% de eclipse. Cada instrumento y subsistema es medido durante
cada operacion funcional del subsistema de control de carga de la bateria.

3.4.4.2 COMPATIBILIDAD DE LA ESTACION TERRENA.

Esta prueba debe ser llevada a cabo para verificar que la estacion de control terrestre
puede conectarse apropiadamente con la nave aeroespacial. Las secuencias operacionales de los
comandos deben ser enviados a la nave aeroespacial para poner su modo operacional como modo
real y los datos transmitidos de la nave aeroespacial en orbita son recobrados y checados para
asegurar que el software de la estacion de control terrestre esta disefiado y son codificados -
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decodificados apropiadamente. Es usualmente deseable el desarrollar esta prueba a menudo como
sea posible para permitir la correccién de incompatibilidades en el hardware y software de la
estacion terrestre operacional.

3.4.4.3 COMPATIBILIDAD ELECTROMAGNETICA.

Para determinar la compatibilidad entre los subsistemas y sus margenes, la nave
aeroespacial de ser sometida a una prueba de compatibilidad electromagnética (EMC). En
determinados casos la nave aeroespacial no puede requerir una prueba formal basada en alguna
especificacion del tipo MIL-SPEC-EMC, pero contaria con pruebas de auto-compatibilidad, donde el
interés primario es si la nave aeroespacial tendra interferencia eléctrica consigo mismo. La prueba
de auto-compatibilidad se desarrolla con la nave aeroespacial en configuracion de lanzamiento y de
érbita. Una parte importante de la prueba de EMC es la clara comprension del ambiente en el lugar
de lanzamiento y es apropiado el considerar la exposicion de la nave aeroespacial a los niveles y
frecuencias que podran ser esperados en el area de lanzamiento.

3.4.4.4 PROPIEDADES DE MASA INICIAL.

Se deben hacer un juego de mediciones de las propiedades de masa inicial de la nave
_aeroespacial para obtener una indicacion temprana de la cantidad y colocacion del balance de
pesos que puedan ser requeridos para determinar el desempefio en orbita. Esta también es la
primera oportunidad para evaluar las predicciones que han sido usadas en las propiedades de
masa hasta este punto y checar su exactitud.
En el caso de vehiculos de lanzamiento que son disefiados para ser estabilizados por giro en algan
punto en la secuencia de lanzamiento, la determinacion de los balances de pesos y su ubicacion es
un precursor al balance por giro con el vehiculo de lanzamiento.

3.4.4.5 ALINEACION MECANICA Y OPTICA.

Para determinar la relacién entre los sensores de instrumentacion y el subsistema de
posicién de la nave aeroespacial, se desarrolla una prueba de alineacion. Este conocimiento es
necesario para determinar la posicion de la nave aeroespacial en orbita y después para la
reduccion de datos de los sensores de instrumentacion.

3.4.4.6 MAGNETISMO.

El dipolo magnético residual de la nave aeroespacial se debe medir (y en algunos casos
ajustar lo mas cercano a cero), asi no afectara a los sensores magnéticos de la nave aeroespacial.
Las naves aeroespaciales que contienen un subsistema de torque magnético deben tener las
caracteristicas del subsistema de torque medido para que se puedan quitar los efectos en el
magnetémetro, en érbita. Finaimente se debe autocalibrar el subsistema del magnetometro.

3.4.4.7 VIBRACION, GOLPE MECANICO, ACUSTICA Y ACELERACION.

Para validar los analisis de acoplamiento y simular los ambientes durante el ascenso, la
nave aeroespacial es expuesta a los niveles y duraciones de las fuerzas apropiadas con todos los
subsistemas operando como lo estaran durante el lanzamiento. Dependiendo de su tamafio y peso
la nave aeroespacial debe ser sometida a vibracién senoidal y aleatoria como substituto para las
pruebas acusticas. Las pruebas de golpe validan el desemperio del sistema con respecto al motor
de ignicion de la nave aeroespacial, asi como la parte de expulsién y separacion de la nave
aeroespacial del vehiculo de lanzamiento. También sera necesario el desarrollar pruebas de
aceleracion para verificar la capacidad de la nave aeroespacial a resistir una combinacion de
cargas estaticas y dinamicas, aunque es apropiado el considerar la verificacion con respecto a la
aceleracién a una fase mas temprana de pruebas mediante la ejecucion detallada de un analisis de
fuerzas combinado con las pruebas de cargas estaticas sobre el modelo de prueba mecanico.
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3.4.4.8 DESPLIEGUE.

Las pruebas de despliegue toman lugar después de la secuencias de pruebas de vibracién,
golpe mecanico, aclstica y aceleracién para asegurar la funcion apropiada después de la
exposicién a los ambientes de lanzamiento simulado. La compensacion de gravedad es requerida
en algunos casos para validar los despliegues. En ciertas situaciones, las pruebas de despliegue
también pueden servir para validar la nave aeroespacial y sus componentes para golpe, asi como
tendran que ser disparados los dispositivos pirotécnicos para efectuar los despliegues. Se debe
reconocer que algunos despliegues son impracticos o prohibidos por los constrefiimientos de los
instrumentos en un ambiente de 1 g (gravedad). En estos casos, se debe conducir una prueba y un
analisis completo en un prototipo completo o una parte de la unidad para asegurar que el
despliegue ocurrira confiablemente cuando la nave aeroespacial este en orbita.

3.4.4.9 VACIiO TERMICO

Las pruebas de vacio térmico consisten de dos partes: el balance térmico y el ciclado
térmico. Algunos de los elementos que deben de ser considerados como parte de la prueba son la
exposicién a ciclos de temperatura de supervivencia, la operacién de la nave aeroespacial con
respecto a cuando debe ser apagada o encendida, niveles de temperatura, tasas de cambio,
namero de ciclos, etc.

El proposito de las pruebas de balance térmico es el verificar que el disefio térmico, basado
en el modelo térmico analitico, mantendra a la nave aeroespacial operando dentro de los limites de
temperatura requeridos. Es esencial que la instrumentacion sea colocada cerca de los puntos
donde puedan ser correlacionados con el modelo analitico térmico para confirmar que el disefio es
correcto. La nave aeroespacial debe ser colocada en varios modos de operacién que podran ocurrir
en- orbita y debera alcanzar el equilibrio térmico para varias condiciones térmicas de entrada,
basado en la posicién y el porcentaje de luz solar que se predice existira en orbita.

3.4.4.10 PROPIEDADES FINALES DE LA MASA Y EQUILIBRIO POR GIRO..

Se deben medir el peso, el centro de gravedad y los momentos de inercia. Si el vehiculo de
lanzamiento es estabilizado por giro durante la secuencia de lanzamiento, se ejecuta el equilibrio
por giro para asegurar que la nave aeroespacial funcionara apropiadamente durante la ascension y
en orbita. ' ’

3.4.4.11 VIBRACION DURANTE LA FABRICACION (WORKMANSHIP VIBRATION).

La inclusion de la vibracion durante la ejecucion en el programa de verificacion es opcional
y tipicamente depende del tamafio de la nave aeroespacial y de los requisitos unicos del programa.
Se intenta su incorporacion para identificar cualquier defecto que pueda ocurrir durante las diversas
actividades de integracion y prueba seguidas de exposiciones tempranas a ambientes (por ejemplo,
si una unidad fue removida, reparada y es reinstalada después de las pruebas de vibracién o de
acustica). Los niveles y tiempos de exposicion para esta prueba seran mas bajos que aquellos
requeridos para la comprobacién inicial. Se desarrolla solo antes del embarque al sitio de
lanzamiento; si se ejecuta, la prueba es seguida por la prueba de linea base eléctrica completa.

3.4.5 PRUEBAS EN EL LUGAR DE LANZAMIENTO.

Después del arribo al lugar de lanzamiento, la nave aeroespacial es removida del
contenedor de embarque y es completamente probada usando el procedimiento de linea base
eléctrico. Se desarrolla el acoplamiento a la nave aeroespacial y las operaciones de balance
requeridas, (por ejemplo, equilibrio final de giro). Todas las interfaces eléctricas entre el vehiculo de
lanzamiento y la nave aeroespacial son checadas y la pirotecnia es instalada. Se desarroltan
pruebas de compatibilidad de radiofrecuencia entre la nave aeroespacial y el vehiculo de
lanzamiento y se cargan los materiales peligrosos.
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Se debe instalar la cubierta de la carga util (escudo para el calor). Finalmente, un conteo simulado
se desarrolla usando el procedimiento actual que sera usado el dia del lanzamiento.

Aunque ésta discusion limitada de la comprobacion en el sitio de lanzamiento pareceria
implicar que es relativamente simple su funcionamiento, realmente no lo es. Cada una de las
acciones descritas arriba son consumidoras de tiempo y es potencialmente arriesgado su
funcionamiento porque requiere de cuidado y cautela. En el dia de lanzamiento, se deben de
remover las cubiertas de proteccion de no vuelo y despliegue, se deben quitar los dispositivos para
el cuidado de la pirotecnia como una parte del procedimiento de lanzamiento (conteo regresivo) y
se debe hacer una comprobacién final eléctrica para asegurar que es apropiado enviar la nave
aeroespacial a su viaje y obtener una mision exitosa en el espacio.
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CAPITULO 4. ESTANDARES PARA SISTEMAS ELECTRONICOS
ESPACIALES.

4.1 INTRODUCCION.

Los estandares son una serie de acuerdos conteniendo especificaciones técnicas,
mandatos o requisitos hechos para establecer, documentar y efectuar ‘una operacion con la
mentalidad de hacerla con un grado de calidad aceptable.

De aqui se desprende que la operacion a desempefiar por el dispositivo o por el
componente depende de las normas o estandares a las cuales se debe de sujetar para poder ser
descrito como un producto de calidad, por esto existen diversos tipos de estandares los cuales se

pueden dividir en tres ramas principales:
ca;erciales

estandares < industriales

@ares y espaciales

Los estandares comerciales e industriales son los que establecen las reglas o requisitos a
que se deben de someter los dispositivos para que puedan tener un grado de calidad tal que
permita su uso o venta por la poblacién de un pais. Dentro de los estandares que existen se
encuentran los dictados por la ISO, la ANSI, la NEMA, la FCC, la IEEE; que son organizaciones que
dictan las reglas a que deben de sujetarse los fabricantes para que sus dispositivos sean aceptados
con un grado de calidad de nivel comercial o industrial, en México -las instancias de gobierno
establecen la NOM (Norma Oficial Mexicana) donde se determinan los requisitos que se deben
satisfacer para el cumplimiento de los estandares de calidad minimo, tanto para la industria como
para el comercio. ’

Para los estandares militares y espaciales, las exigencias no las dictan otras
organizaciones sino agencias de gobierno o especializadas en su ramo entre las que se encuentras
el Departamento de la Defensa (Marina (NAVY) y Armada (ARMY)) de los Estados Unidos, la
NASA, la ESA; como se menciono las exigencias son mayores debido a que por ejemplo dentro de
los métodos de fabricacion de algun dispositivo comercial varios factores son obvios mientras que
en los militares no, aqui se especifican todos los parametros que deben de satisfacer los
dispositivos.

Los componentes electronicos de calificacion espacial utilizados en vehiculos espaciales se
fabrican en lineas de produccién de alta confiabilidad las cuales cuentan con una amplia
experiencia en procesos de manufactura tanto industrial como militar, asegurando con ello altos
indices de desempefio. Esto lleva a que la disponibilidad de los componentes militares y espaciales
no sea tan amplia como la de los dispositivos comerciales de uso cotidiano. En otras palabras, la
diferencia basica entre la electronica comercial y la espacial es que la primera se preocupa
primordialmente de los costos y volumen, en tanto que la segunda se enfoca hacia la confiabilidad,
modularidad y la tolerancia a fallas. Otras diferencias de la electrénica espacial se relacionan con el
ambiente de operacion, entre las que sobresalen la temperatura de operacion y la tolerancia a la
radiacién entre otras.

A continuacién se describiran dos de los estandares mas cominmente usados para la
determinacion o calificacién de los dispositivos de grado militar, asi como las pruebas minimas de
éstos estandares a las que se deben de someter los sistemas o componentes electrénicos para ser
calificados con el de grado espacial.
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Los estandares a describir son: MIL-STD-202 cuyo nombre es “Test methods for electronic
and electrical components parts”, y MIL-STD-883 cuyo nombre es “Test methods and procedures
for microelectronics”, para los propésitos de esta tesis, cabe hacer mencionar que existen otros
estandares dependiendo del propésito que se quiera cumplir y a su vez, estos estandares ‘se
actualizan constantemente utilizandose los mas recientes para este trabajo. '

Se dara una breve descripcion de cada uno de ellos para después pacsar a la descripcion de
los métodos de prueba. ‘

El MIL-STD-202 “Test methods for electronic and electrical components parts”. Establece
los métodos uniformes para las pruebas a las partes y componentes eléctricos y electrénicos,
incluyendo pruebas ambientales basicas para determinar la resistencia- a efectos nocivos de
elementos naturales ademas de pruebas fisicas y eléctricas.

El MIL-STD-883 “Test methods and procedures for microelectronics”. Establece los
métodos uniformes, controles y procedimientos para probar los dispositivos microelectronicos
capaces de ser usados en sistemas electronicos militares y aeroespaciales incluyendo pruebas
ambientales basicas para determinar'la resistencia a los efectos nocivos de los elementos
naturales, pruebas mecanicas y eléctricas, procedimientos de entrenamiento, fabricacion y otros
controles necesarios para asegurar un nivel uniforme de calidad y fiabilidad para las aplicaciones de
esos dispositivos. ¢

N

4.2 MIL-STD-883. TEST METHODS AND PROCEDURES FOR MICROELECTRONICS.

Establece los métodos uniformes, controles y procedimientos para probar dispositivos
microelectrénicos capaces de ser usados en sistemas electronicos militares y aeroespaciales
incluyendo pruebas ambientales basicas para determinar la resistencia a los efectos nocivos de los
elementos naturales, pruebas mecanicas y eléctricas, procedimientos de capacitacion y fabricacion
y otros controles necesarios para asegurar un nivel uniforme de calidad y fiabilidad para las
aplicaciones de esos dispositivos. Para el proposito de este estandar, el termino “dispositivos”
incluyen articulos tales como monoliticos, multichip, microcircuitos de pelicula e hibridos, arreglos
de microcircuitos y los elementos de los cuales se forman los arreglos. l.a intencion de este
estandar es solo para aplicarse a dispositivos de microelectronica. Las pruebas, métodos, controles
y procedimientos descritos aqui han sido preparados para servir a varios propésitos: /

a) Especificar las condiciones adecuadas a obtener en el laboratorio la cual da resultados
equivalentes a las condiciones actuales de servicio en campo y para obtener
repetitividad de los resultados de las pruebas. Las pruebas descritas aqui no deben de
ser interpretadas como una representacion exacta y definitiva de la operaci6n actual de
servicio en cualquier lugar geografico o del espacio exterior.

b) Para describir en un estandar todos los métodos de prueba de caracteristicas similares
que aparecen ahora en varias reuniones o especificaciones de servicio y en
especificaciones para dispositivos microelectrénicos de la NASA, asi estos métodos se
pueden mantener uniformes resultando en la conservacion del equipo, horas-hombre e
instalaciones de prueba. Para asegurar este objetivo, es necesario el hacer adaptable
cada una de las pruebas generales a un amplio intervalo de dispositivos.

c) Para proveer un nivel de uniformidad de las pruebas ambientales, fisicas y eléctricas,
los controles de manufactura y de fabricacién; de los materiales para asegurar la
calidad y la confiabilidad consistente entre todos los dispositivos revisados de acuerdo
con este estandar.

Para la descripcion del estandar, primero se estudio este, se entendieron las pruebas,
después se eligieron las pruebas que se llevarian a cabo, aqui se muestra un resumen de las
mismas. En el MIL-STD-883, se clasifican las pruebas de acuerdo a 4 clases en la siguiente forma:

1001 a 1999 Pruebas ambientales.
2001 a 2999 Pruebas mecanicas.

3001 a 4999 Pruebas eléctricas.

5001 a 5999 Procedimientos de prueba.
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4.2.1 PRUEBAS AMBIENTALES.

Meétodo 1001.- Presién barométrica, reducida (operacién en altitud).

La prueba de presién barométrica es desarrollada bajo condiciones que simulan la baja
presién atmosférica encontrada en las porciones no presurizadas de la nave aeroespacial y otros
vehiculos en vuelo a gran altitud. La intencion primaria de esta prueba es determinar la capacidad
de las partes, los componentes y los materiales para evitar las fallas de interrupcion o caida de

" voltaje debido a la reducida fuerza dieléctrica del aire y otros materiales aislantes a presiones
reducidas. Aun cuando las presiones bajas no producen una interrupcién eléctrica completa, sus
efectos indeseables, incluyendo pérdidas y la ionizacion se intensifican. Las condiciones simuladas
de gran altitud de esta prueba se puedan emplear también para investigar la influencia en las
caracteristicas de operacion de los componentes, de otros efectos de presion reducida, incluyendo
cambios en las constantes dieléctricas de los materiales y reducir la habilidad del aire mas delgado
a transferir calor lejos de los componentes productores de calor.

Método 1005.8.- Vida en estado estable (steady-state life).

La prueba de vida en estado estable se desarrolla con el propésito de demostrar la calidad
y confiabilidad de los dispositivos sujetos a condiciones especificas, sobre un periodo de tiempo
extenso. Las pruebas de vida deben ser conducidas dentro de la tasa de las condiciones de
operacion por periodos suficientemente largos de prueba para asegurar que los resultados no estan
dentro de la caracteristica de los fracasos tempranos o "mortandad infantil" y se deben de hacer
observaciones peritdicas de los resultados antes de llegar al término de las pruebas de vida, para
‘proveer una indicacion de cualquier variacion significante de fracaso en su tasa, con anticipacion.

Meétodo 1007.- Life agree.

El propésito de esta prueba es el determinar una razén o tasa representativa de fallas para
los dispositivos microelectronicos o para demostrar la calidad o confiabilidad de los dispositivos
sujetos a condiciones especificas donde las condiciones de prueba incluyen una combinacién de
ciclado de temperatura, ciclado eléctrico de encendido-apagado y vibracién, para simular lo mas
cercano posible a las aplicaciones de los sistemas actuales y ambientes.

Meétodo 1008.2.- Stabilization bake.

El prop6sito de esta prueba es determinar el efecto sobre los dispositivos microelectronicos,
en almacenamiento a temperaturas elevadas sin fuerza eléctrica aplicada. Este método también
puede ser usado en una secuencia de revisiones o como un tratamiento pre-acondicionante a la
realizacién de otras pruebas. La prueba no debe ser usada para determinar razones de falla en los
dispositivos para otra prueba diferente a las condiciones de almacenaje.

S

Método 1011.9.- Golpe térmico.

El propésito de esta prueba es el determinar la resistencia de las partes, los componentes y
los materiales a una exposicion repentina a cambios extremos de temperaturas y el efecto a
exposiciones alternadas de las mismas.

Método 1014.9.- Sellado.

El proposito de esta prueba es el de determinar la eficacia del sellado (hermetismo) de los
dispositivos microelectronicos y dispositivos semiconductores con disefio de cavidades interiores.
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Método 1020.1.- Procedimiento de prueba para la tasa de la dosis de latchup inducido (dose rate
induced test procedure). ‘

Este procedimiento de prueba define los requisitos detallados para desarrollar las pruebas
de latchup a los microcircuitos, para identificar la susceptibilidad a la tasa de dosis de latchup
inducido.

Método 1033.- Endurance life.

Esta prueba se desarrolla en orden para demostrar la calidad y confiabilidad de los
dispositivos de memoria no volatil, sujetos a repetidos ciclos de escritura y borrado. Este método
también puede ser usado en secuencias de revisiones o como un tratamiento pre-acondicionador a
la conduccion de otras pruebas.

4.2.2 PRUEBAS MECANICAS.

Meétodo 2001.2.- Aceleracién constante.

Esta prueba es usada para determinar los efectos de la aceleracion constante en los
dispositivos microelectrénicos. Es una prueba de aceleracion disefiada para indicar los tipos de
debilidades estructurales o mecanicas, no necesariamente detectados en pruebas de golpe y
vibracién. Puede ser usada como una prueba de gran esfuerzo para determinar las limitantes
mecanicas del recinto, de la metalizacién interna y el sistema de cables, del troquel o de la union
del sustrato y otros elementos de los dispositivos microelectronicos. Con el establecimiento de los
niveles propios de fuerzas, se puede emplear también como una revision de 100 por ciento en linea
para descubrir y eliminar los dispositivos con resultados menores a las fuerzas mecénicas
nominales en cualquier de los elementos estructurales.

Método 2002.3.- Impacto o golpe mecéanico.

La intencion de la prueba de golpe es determinar la conveniencia del uso de los
dispositivos que se encontraran en el equipo electrénico sujeto a golpes o impactos severos como
resultado de la aplicacion de fuerzas repentinas o a cambios bruscos por movimientos producidos
con el manejo rudo, la transportacion y la operacién en campo. Los golpes de este tipo pueden
perturbar las caracteristicas operativas o causar dafios similares a los que resultan de una vibracién
excesiva, particularmente a impactos repetitivos. ,

Método 2003.7.- Solderabilidad.

El proposito de este método es el de evaluar la solderabilidad de las terminaciones
(incluyendo cables de hasta 0.125 de pulgada (3.175 x 10 m.) en diametro) que son normalmente
unidas por la operacion de soldado. Esta evaluaciéon es hecha basandose en la capacidad de

dichas terminaciones de estar impregnadas por una capa de soldadura y producir un llenado
satisfactorio cuando se somete a un bafio de soldadura.

Método 2005.2.- Fatiga por vibracion.

El propésito de esta prueba es el determinar los efectos en los dispositivos debido a la
vibracién en el intervalo especificado de frecuencias.

Método 2006.1.- Ruido debido a la vibracién.

El propésito de este método es el medir la cantidad de ruido eléctrico producido por el
dispositivo bajo vibracion.
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Método 2009.9.- Inspeccién visual externa.

El propésito de este método de prueba es verificar la fabricacion de los dispositivos
herméticamente empaquetados. Se utilizara este método de prueba también para inspeccionar los
dafios ocasionados debido a la manipulacién, el ensamble, y/o prueba del empaquetado del
dispositivo. Se emplea este examen normalmente como una inspeccién de salida dentro de las
instalaciones del fabricante del dispositivo o como una inspeccion entrante del dispositivo
ensamblado.

Meétodo 2015.11.- Resistencia a los solventes.

El propésito de esta prueba es el de verificar que las marcas no llegaran a ser ilegibles en
el componente cuando este se sujete a la accién de los solventes. Los solventes no causaran un
dafio perjudicial, mecanico, eléctrico o el deterioro de los materiales o los acabados.

Método 2016.- Dimensiones fisicas.

El proposito de este examen es el de verificar que las dimensiones fisicas externas del
dispositivo se encuentran de acuerdo con la documentacion de adquisicion aplicable.

Meétodo 2026.- Vibracién aleatoria.

Se conduce esta prueba con el propésito de determinar la capacidad de los microcircuitos
a resistir la fuerza dinamica ejercida por la vibracion aleatoria aplicada entre los limites de las
frecuencias superiores e inferiores. La vibracion aleatoria es mas caracteristica de ambientes enel
campo moderno producido por proyectiles, jets de alto empuje (high-thrust) y motores de cohete. En
estos tipos de ambientes, la vibracion aleatoria provee una prueba mas realista. Para propésitos de
disefio, de cualquier modo, una prueba de barrido en la frecuencia senoidal entregaria de manera
mas apropiada informacion del disefio.

Método 2032.1.- Inspeccion visual de los elementos pasivos.

El propésito de esta prueba es el de inspeccionar los elementos pasivos usados por las
aplicaciones de microelectrénica, incluyendo microondas y radiofrecuencia, para detectar los
defectos. Esta prueba puede también ser desarrollada al nivel de elementos sin montar o antes del
sellado o encapsulado en una base de inspeccion al 100 por ciento, para detectar y eliminar los
elementos con defectos visuales que podrian fallar en una aplicacién normal.

También podria desarrollarse en una base de inspeccion de muestras al nivel de elemento
sin montar, antes del sellado o encapsulado, para determinar la eficacia en el control de calidad del
fabricante y los procedimientos de manejo para elementos pasivos.

4.2.3 PRUEBAS ELECTRICAS.

Método 3006.1.- Voltaje de salida a nivel alto.

Este método establece los medios para asegurar el desempefio del circuito en los limites
especificados en la documentacion de adquisicion aplicables con respecto al manejo de una salida
en nivel alto, la cual puede ser especificada como valor minimo Vou min. 0 como valor maximo Vgy
max. Este método se aplica a dispositivos microelectronicos digitales tales como TTL, DTL, RTL,
ECL y MOS.

Método 3007.1.- Voltaje de salida a nivel bajo.
Este método establece los medios para asegurar el desempefio del circuito en los limites

~“especificados en la documentacion de adquisicion aplicables con respecto al manejo de una salida
con nivel bajo, la cual puede ser especificada como valor méximo Vo, max o como valor minimo Vo,
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min. Este método se aplica a dispositivos microelectronicos digitales tales como TTL, DTL, RTL,
ECL y MOS.

Meétodo 3014.- Prueba funcional.

Este método establece los medios para asegurar el desemperio del circuito con respecto a
los requisitos de la prueba necesarios para verificar la funcion especificada y para asegurar que
todas las trayectorias de los elementos I6gicos no se encuentran abiertas, amarradas a nivel alto o
bajo. Este método se aplica a dispositivos microelectrénicos digitales tales como TTL, DTL, RTL,
ECL y MOS. ' ~

Método 3015.7.- Clasificacion de la sensibilidad de la descarga electroestatica.

Este método establece el procedimiento para la clasificacion de los microcircuitos de
acuerdo a su susceptibilidad a dafio o degradacion mediante la exposicion a la descarga
electroestatica (ESD). Esta clasificacion es usada para especificar el empaquetado apropiado y los
requisitos de manejo en acuerdo con las especificaciones dictadas en el MIL-PRF-38535 y proveer
datos de la clasificacion que satisfacen los requisitos del MIL-STD-1686.

Método 3019.1.- Mediciones de la impedancia de la tierra y la fuente de alimentacion para los
recintos de los dispositivos microelectrénicos.

Este método establece los medios para medir la impedancia serie de las configuraciones
de las patas de tierra y de alimentacion por los recintos usados por microcircuitos complejos. El
método provee datos que son Utiles en la evaluacién de la ejecucion relativa de varios recintos y
puede ser usado para predecir la contribucién del mismo al ruido de la fuente de alimentacion y de
la tierra.

Método 3020.- Alta impedancia (estado apagado), corriente de fuga de salida de nivel bajo.

Este método establece los medios para asegurar el desempefio del circuito de prueba a los
limites especificados en el documento de adquisicion aplicable con respecto a la corriente de fuga
de salida cuando ésta se encuentra en estado de alta impedancia con un nivel de voltaje bajo
aplicado. Esta corriente debe ser normalmente especificada como un valor negativo maximo (loz
maximo). Este método se aplica a los dispositivos microelectronicos digitales, tales como TTL, DTL,
RTL, ECL y MOS que tengan salida en tercer estado.

Método 3021.- Alta impedancia (estado apagado) corriente de fuga de salida a nivel alto.

Este método establece los medios para asegurar el desempeiio del circuito de prueba a los
limites especificados en el documento de adquisicion aplicable con respecto a la corriente de fuga
de salida cuando ésta se encuentra en estado de alta impedancia con un nivel de voltaje alto
aplicado. Esta corriente debe ser normalmente especificada como un valor positivo maximo (lonz
maximo). Este método se aplica a los dispositivos microelectronicos digitales, tales como TTL, DTL,
RTL, ECL y MOS que tengan salida en tercer estado.

Método 3024.- Mediciones de ruido simultaneo cambiante para dispositivos microelectrénicos
digitales.

Este método establece los procedimientos para la medicion del ruido por saltos de tierra (y
saltos del voltaje de alimentacion Vi) en los dispositivos microelectronicos digitales o para
determinar lo conforme con los requisitos especificos sobre ruido por saltos de tierra en la
documentacién aplicable. También se intenta su uso para proveer un aseguramiento de
intercambiabilidad de los dispositivos y para eliminar los malentendidos entre los fabricantes y los
usuarios sobre los requisitos y los procedimientos en las pruebas sobre ruido por saltos de tierra.
No es la intencién de este procedimiento el predecir la cantidad de ruido generado en un producto,
pero su aplicacién como un método estandarizado para la realizacién de mediciones de ruido de
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)

salto de tierra, con esto para lograr tener comparaciones de niveles de ruido entre las familias
l6gicas y los vendedores.

4.2.4 PROCEDIMIENTO PARA LAS MEDICIONES DE LAS PRUEBAS.

Método 5001.- Control del parémetro de valor medio.

El proposito de este método es el definir una técnica para asegurar una conformidad de la
media minima y maxima del parametro medido en cualquier prueba de los métodos mostrados en la
seccion 3000 de este estandar. La aplicaciéon de este método no esta destinada a adquisiciones
generales donde es importante sélo asegurar que los parametros del dispositivo se encuentran en
los limites especificados. Su intencion es la de usarse donde es necesario controlar el promedio o
valor medio de un parametro dado en todas partes de un embarque de dispositivos.

Método 5002.1.- Control del parametro distribucién.

El propésito de este método es el definir una técnica para asegurar una distribucion normal
de cualquier método de prueba mostrado en las series 3000 de este estandar. La aplicacion de este
estandar no esta destinada a las aplicaciones generales para la adquisicién donde es importante
asegurar que los parametros del dispositivo estan entre los limites especificados. Su intencion es
para uso solo donde es necesario el controlar la distribucién de los valores de parametros en un
grupo especifico.

Método 5003.- Procedimiento de anélisis de falla para microcircuitos.

El andlisis de fallas es una examinaron post mortem de los dispositivos empleados con
fallas, se emplean mediciones eléctricas y varias técnicas analiticas avanzadas de fisica, metalurgia
y quimica en orden para verificar la falla reportada e identificar el modo o mecanismo de falla. El
procedimiento del andlisis de fallas debe ser lo suficiente para permitir conclusiones adecuadas en
la determinacion de la causa, la relevancia de la falla o para la iniciacién de las acciones correctivas
en el proceso de produccion, en el disefio del dispositivo o de la aplicacion para eliminar la causa y
prevenir la recurrencia de los modos o mecanismos de fallas reportados.

Método 5004.10.- Procedimientos para las revisiones.

Este método establece los procedimientos para las revisiones de los lotes de
microelectrénica que ayudan a alcanzar niveles de calidad y confiabilidad correspondiente a la
aplicacion intentada. Debe ser usado en conjunto con otra documentacion como lo es el apéndice A
del MIL-PRF-38535 o una especificacion del dispositivo aplicable para establecer el disefio,
material, ejecucion, control y requisitos de la documentacién que se necesitan para alcanzar los
niveles prescritos de calidad y confiabilidad del dispositivo.

En la ausencia de datos especificos, el nivel de revision para la clase B se recomienda
para aplicaciones generales. Una guia para seleccionar los niveles de revision o predecir la
confiabilidad anticipada de los microcircuitos se obtiene del manual militar MIL-HDBK-217 cuyo
nombre es “Military Standarization Handbook Reliability Prediction”.

Método 5005.13.- Procedimientos de conformidad para calificacion y calidad.

Este método establece los procedimientos de inspeccién para calificacion y calidad de
circuitos microelectronicos para asegurar la calidad del dispositivo y el lote conforme con los
requisitos de la documentacion de adquisicién aplicable. Los requisitos totales de las pruebas e
inspecciones de los grupos A, B, C, D y E se intentan para uso como calificacién inicial del
dispositivo, recalificacion en el evento del producto o proceso de cambio, y pruebas periédicas para
retencion de la calificacion. En general, su intencion es que el nivel de la clase del dispositivo para
la cual la conformidad de la inspeccién de calidad o calificacion es conducida, sera la misma que la
efectuada en el procedimiento para las revisiones (de acuerdo con el método 5004) que se realizo.
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Las pruebas e inspecciones para los grupos A 'y B son requeridas para inspecciones de calidad
sobre inspecciones individuales en lotes como una condicién para la aceptacion para la entrega.
Las pruebas para los grupos C y D son requeridas para inspecciones de calidad sobre una base
peridédica como una condicion para la aceptacion para la entrega. Las pruebas para el grupo E son
los procedimientos de calificacion y calidad ha ser utilizadas solo para los niveles de aseguramiento
del endurecimiento para la radiacion como se especifica en la tabla 12. En general, se desea que el
nivel de la clase del dispositivo para la cual la inspeccion para la calificacion y calidad es
desarrollada sea la misma que aquella que se utilizo para los procedimientos para las revisiones
(de acuerdo al método 5004).

Método 5006.- Pruebas de limite.

Este método provee los medios para el establecimiento o evaluacion de las capacidades
maximas de los dispositivos microelectronicos, incluyendo aquellas de valoraciones maximas,
fuerzas maximas las cuales se podrian aplicar en revisiones y pruebas sin causar degradacion y,
sensibilidad a una revision en particular o mecanismo de falla.

Método 5011.4.- Procedimientos de evaluacién y aceptacion para los materiales polimeros.

Este método establece los procedimientos de inspeccion minimos y los criterios de
aceptacion para los materiales polimeros usados en aplicaciones de microcircuitos. Estos
materiales se clasifican en dos tipos como sigue:

a. Tipo | ser eléctricamente conductor
b. Tipo Il ser eléctricamente aislador.

Método 5012.1.- Mediciones para la cobertura de fallas para microcircuitos digitales.

Este procedimiento de prueba establece los métodos por el cual la cobertura de fallas es
reportada hacia el programa de pruebas aplicado a un microcircuito referido como un dispositivo
bajo prueba (device under test, DUT). Este procedimiento describe los requisitos que gobiernan el
desarrollo del modelo légico del DUT, el modelo de falla asumido, el universo de la falla, la
clasificacién de la falla, la simulacion de la falla y el reporte de la cobertura de la falla..
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Tabla 12. Grupo E (pruebas para el aseguramiento del endurecimiento para la radiacion). 1/

Prueba MIL-STD-883 Nivel clase S Nivel clase B
Método | Condicion Namero Nimero
cantidad /|Notas |cantidad /|Notas
aceptacién aceptacion

Subgrupo 1 2/

Irradiacion de neutrones 1017 25°C
a. Calificacion (a) 11(0) 3/ (a) 11(0)A 4/
b. QCl (Quality (b) 11(0) 3/ (b) 11(0) 4/
Conformance
Inspection
Parametros eléctricos Como se especifica
finales. de acuerdo con la
especificacion del
dispositivo.

Subgrupo 2 5/

Irradiacién de dosis total

en estado estable 1019 25°C
Voltaje de
alimentacién maximo
a. Calificacion (@) 4(0) [(a) 6/ {(a) 22(0) 7/
2(0) 8/
b. QCI : (b) 4(0) |(b) &/ |[(b) 22(0) /i
Como se especifica 2(0) 8/
Parametros eléctricos de acuerdo con la
finales. especificacion del
. dispositivo.
Subgrupo 3 9/
Irradiacion por ionizacién 1021 25°C 11(0) -3/ 11(0) 4/
transitoria 1023 25 °C '
Parametros eléctricos Como se especifica
finales. de acuerdo con la
especificacion del
dispositivo '
Notas :

1/ Partes usadas para las pruebas del subgrupo uno pueden no ser usadas por otros subgrupos pero pueden ser usadas
por niveles mayores en el mismo subgrupo. La exposicion total no debe ser considerada al menos que las pruebas se
desarrollen dentro de los limites de tiempo del método de prueba. Las pruebas del grupo E pueden ser desarroliadas previo
a la revision del dispositivo.

2/ Las pruebas de ondas de neutrones para los dispositivos MOS donde la susceptibilidad de neutrones es menos que 10
neutrones/cm? (por ejemplo, dispositivos acoplados por carga, BICMOS, etc.). Al menos que se especifique de otra forma,
el limite para la fluidez del neutrén debe ser 2 x 10'? neutrones/cm?.

3/ En acuerdo con el lote de la oblea. Si una parte falla, se pueden agregar siete partes adicionales a la muestra de la
prueba sin permitir fallas adicionales 18(1).

4/ De acuerdo con el lote de inspeccion. Si una parte falla, se pueden agregar siete partes adicionales a la muestra de la
prueba sin permitir fallas adicionales 18(1). ‘

5/ Los dispositivos de nivel de clase B debe ser inspeccionado usando ya sea el criterio del numero de
aceptacion/cantidad para el nivel de clase B o mediante el uso del criterio de nivel de clase S er cada oblea.

6/ En acuerdo con las obleas para los tipos de dispositivos con menos que o igual a 4,000 transistores/chips equivalentes
seleccionados de la oblea. El fabricante debe definir y documentar los procedimientos de muestreo.
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4.3 MIL-STD-202. TEST METHODS FOR ELECTRONIC AND ELECTRICAL COMPONENTS
PARTS. «

Establece los métodos uniformes para las pruebas a partes componentes electronicas y
eléctricas, incluyendo pruebas ambientales basicas para determinar la resistencia a los efectos
nocivos de los elementos naturales, ademéas de pruebas fisicas y eléctricas. Para el proposito de
este estandar, el termino “parte componente” incluye cosas tales como capacitores, resistores,
interruptores, relevadores, transformadores y conectores. La intencion de este estandar es
aplicarse solo a piezas pequefas tales como transformadores e inductores, cuyo peso no sea
mayor a las 300 libras (136.2 Kg) o teniendo un voltaje de prueba RMS de hasta 50,000 volts al
menos que se especifique de otra forma. Los métodos de prueba descritos han sido preparados
para servir a diversos propdsitos tales como:

a. Para especificar las condiciones adecuadas obtenibles en el laboratorio lo cual da
resultados equivalentes a las condiciones actuales de servicio en campo y para obtener
repetitividad en los resultados de las pruebas. Las pruebas descritas no deben ser
interpretadas como una representacion exacta y definitiva de una operacion actual en
servicio en cualquier localidad geogréfica. -

b. Para describir en un estandar todos los métodos de prueba de caracteristicas similares
que aparecen en varios grupos de revisiones o en especificaciones de partes componentes
electrénicas o eléctricas de solo servicio, aquellos métodos de prueba los cuales son
posibles para uso en diversas especificaciones, y el reconocer los ambientes extremos, las
temperaturas particulares, las presiones barométricas, etc., a las cuales las partes
componentes seran probadas bajo algunos de los procedimientos de prueba.
estandarizados presentados. ’

c. Los métodos de prueba descritos deben de aplicarse para las pruebas ambientales,
fisicas, eléctricas y cuando sea permitido, a las partes que no son cubiertas por algunas
especificacion militares, estandar militar, hoja de especificacion o dibujo.

En el MIL-STD-202, se clasifican las pruebas de acuerdo a 3 clases en la siguiente forma:

101 a 199 Pruebas ambientales (clase 100)
201 a 299 Pruebas de caracteristicas fisicas (clase 200)
301 a 399 Pruebas de caracteristicas eléctricas (clase 300)

4.3.1 CLASE 100. PRUEBAS AMBIENTALES.

Método 101D.- Rocio de sal (corrosion).

La prueba de rocio de sal, es aquella donde los especimenes son sujetos a un rocio fino de
solucion salina, la cual tiene mas o menos propdsitos utiles cuando es utilizado con un amplio
reconocimiento de sus limitaciones y deficiencias. Originalmente propuesta como una prueba de
corrosién acelerada de laboratorio simulando los efectos de atmésferas de sal marina costera sobre
los metales, con o sin capas protectoras, esta prueba ha sido errbneamente considerada por
muchos como una prueba de corrosion acelerada para todo proposito.

Método 103B.- Humedad (estado estable).

Esta prueba se desarrolla para evaluar las propiedades de los materiales usados en los
componentes cuando se influyen por la absorcién y difusion de humedad y vapor de humedad. Esta
es una prueba ambiental acelerada, acompafnada de una exposicion continua del especimen a una
‘humedad relativa alta a una temperatura elevada.
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Método 104A.- Inmersion.

Esta prueba se desarrolla para determinar la efectividad del sellado de las partes
componentes. La inmersién de las partes bajo prueba en liquidos a temperaturas ampliamente
diferentes sujetos a fuerzas térmicas y mecanicas las cuales detectaran un ensamble de terminal
defectuoso, o una sutura parcialmente cerrada.

Método 105C.- Presién barométrica (reducida)

Esta prueba se desarrolla bajo condiciones que simulan las bajas presiones atmosféricas
que se encuentran en las porciones no presurizadas de la nave aeroespacial y otros vehiculos en
vuelo a gran altitud.

Método 107G.- Golpe térmico. '

Esta prueba es conducida con el prop6sito de determinar la resistencia de las partes a las
exposiciones a temperaturas extremas tanto altas como bajas y al choque debido a la exposicion
alternada a estos extremos.

. Método 108A.- Vida (a un ambiente de temperatura elevada).

Esta prueba se dirige con el proposito de determinar los efectos sobre las caracteristicas
eléctricas y mecanicas de las partes, resultado de una exposicién de la parte a un ambiente de
temperatura elevado por una duracién de tiempo especifica, mientras la parte desarrolla su funcion
operacional. :

Método 112E.- Sellado.

El propésito de este método de prueba es el determinar la efectividad del sellado de la parte
componente que tiene una cavidad interior que es evacuada o que contiene aire o gas.

4.3.2 CLASE 200. PRUEBAS DE CARACTERISTICAS FiSICAS.

Método 201A.- Vibracion.

La prueba de vibracion es usada para determinar los efectos sobre las partes componentes
a la vibracién dentro de los intervalos predominantes de frecuencia 'y magnitud que se encontraran
durante el campo de servicio.

Método 203B.- Caida aleatoria.

La prueba de caida aleatoria es usada para determinar los efectos sobre las partes
componentes de impactos aleatorios, repetidos debido al manejo, embarque y otras condiciones de
servicio en campo. Esta prueba es una prueba acelerada disefiada para indicar debilidades
estructurales o mecanicas no necesariamente detectados en pruebas de golpe y vibracion.

Método 204D.- Vibracién, alta frecuencia.
La prueba de vibracion en alta frecuencia es desarrollada con el propésito de determinar

los efectos sobre las partes componentes a la vibracion en los intervalos de frecuencia de 10 a 500
Hz, de 10 22,000 Hzo de 10 a 3,000 Hz, como las que se encuentran en las aeronaves.
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Método 206.- Vida (giratorio)

Esta prueba es desarrollada con el propésito de determinar los efectos de sujetar las partes
eléctricas y electronicas, las cuales actian por movimiento giratorio, a un namero de operaciones
- aproximado a la vida de la parte.

Método 207A.- Golpe, alto impacto.

Esta prueba se desarrollada con el proposito de determinar la capacidad de varias partes a
resistir golpes severos encontradas en las condiciones de campo.

Método 208H.- Solderabilidad.

El proposito de este método de prueba es el de determinar la solderabilidad de todas las
terminaciones donde normalmente son unidas por la operacion de soldado.

Método 209.- Inspeccién\ radiografica.

La inspeccion radiografica es generaimente un método no destructivo para detectar
defectos fisicos internos en las partes componentes pequefias las cuales no serian visibles de otras
formas.

Método 210D.- Resistencia al calor de la soldadura.

Esta prueba es desarrollada para determinar si el alambre y otras partes componentes
pueden resistir los efectos del calor a los cuales son sometidos durante el proceso de soldado.

Método 211A.- Fuerza de la terminal.

Esta prueba es desarrollada para determinar si el disefio de las terminales y su método de
unién pueden resistir una o mas fuerzas mecanicas aplicadas a las cuales estaréan sujetas durante
la instalacion o desensamble en el equipo.

Método 212A.- Aceleracion.

Esta prueba es desarrollada con el proposito de determinar los efectos de las fuerzas de
aceleracion sobre las partes componentes y para verificar la capacidad de‘las partes componentes
para operar apropiadamente durante las fuerzas de aceleracion.

Método 213B.- Golpe (pulso especifico).

Se dirige esta prueba con el propésito de determinar la conformidad de las partes
componentes y los subensambles de los componentes eléctricos y electronicos cuando son
sometidos a golpes tales como aquellos que experimentan como resultado de un manejo rudo,
durante la transportacion y en las operaciones militares.

Método 214A.- Vibracién aleatoria.

Esta prueba es conducida con el propdsito de determinar la capacidad de las partes
componentes a soportar las fuerzas dinamicas ejercidas por la vibracion aleatoria aplicada entre las
frecuencias limites altas y bajas para simular la vibracién experimentada en varios ambientes de
servicio.
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Método 215G.- Resistencia a los solventes.
Los propositos de esta prueba son:

a. Para verificar que las marcas o codigos de colores no se pondran ilegibles o
descolorados en las partes (incluyendo tarjetas de impreso alambradas) cuando sean
sujetas a solventes y procesos normalmente usados para limpiar el flux de la soldadura, las
impresiones de dedos y otros contaminantes de alambres impresos y ensambles de
tarjetas-terminal, etc.,

b. Para verificar que las capas protectoras de los componentes y los materiales
encapsuladores no se encuentran degradados al punto donde la integridad mecanica este
perturbada cuando sean sometidos a solventes y procesos normalmente usados para
limpiar el flux de la soldadura, las impresiones de dedos y otros contaminantes de alambres
impresos y ensambles de tarjetas-terminal, etc.

Método 217.- Deteccion de ruido por impacto de particulas (PIND).

El proposito de esta prueba es el detectar la presencia de particulas libres de
contaminantes que se encuentran moviéndose dentro de las cavidades selladas de los dispositivos.

4.3.3 CLASE 300. PRUEBAS DE CARACTERISTICAS ELECTRICAS.

Método 301.- Voltaje de resistencia dieléctrico.

. La prueba de voltaje de resistencia dieléctrico (también llamado alto potencial, sobre
potencial, voltaje de ruptura o prueba de la fuerza dieléctrica) consiste en la aplicacion de un voltaje
mayor al voltaje nominal por un tiempo especifico entre las porciones mutuamente aisladas de una
parte componente o entre porciones aisladas y tierra. Esta prueba es usada para probar que la
parte componente puede operar seguramente a su voltaje nominal y soportar potenciales
momentaneos debido a interruptores, picos y otros fenémenos similares.

Método 302.- Resistencia del aislamiento.

Esta prueba es para medir la resistencia ofrecida por los miembros aislantes de una parte
componente a un voltaje directo impreso tendiente a producir una fuga de corriente a través o sobre
la superficie de sus miembros.

Método 303.- Resistencia CD.

Esta prueba es para medir la resistencia de corriente directa (CD) de las resistencias, el
enrollado electromagnético de los componentes y de los conductores.

Método 304.- Car_acteristicas de resistencia-temperatura.

Es el propdsito de esta prueba el determinar el porcentaje de cambio en la resistencia
ohmica de corriente directa a una temperatura de referencia, por diferencias de unidad de
temperatura entre la temperatura de prueba y la de referencia.

Método 305.- Capacitancia.
El propésito de esta prueba es el de medir las capacitancias de las partes componentes.

Las frecuencias de prueba preferentes para estas mediciones son: 60 Hz, 120 Hz, 1 Khz, 100 Khz y
1 Mhz.
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Meétodo 306.- Factor de calidad (Q).

El proposito de esta prueba es el de medir el factor de calidad, cominmente llamado Q, de
las partes electronicas tales como los capacitores e inductores.

Meétodo 307.- Resistencia de contacto.

El proposito de la prueba de resistencia de contacto es el determinar la resistencia ofrecida
a un flujo de corriente durante su paso a través de las superficies de contacto eléctrico de los
componentes conectados, tales como conectores, enchufes, plugas o entre los contactos eléctricos
y los componentes controladores de corriente, tales como interruptores, relevadores e interruptores
de circuito. ' '

Método 308.- Prueba de corriente-ruido para las resistencias fijas.

Este método de prueba de ruido de las resistencias es desarrollado con el propdsito de
establecer la “ruidosidad” o “calidad de ruido” de la resistencia en orden de determinar su
conveniencia para uso en circuitos electronicos teniendo requisitos criticos de ruido.

Método 309.- Procedimiento para la determinacién del coeficiente de voltaje de la resistencia.

Ciertos tipos de resistencias exhiben una variacion de la resistencia con cambios en el
voltaje a través de la resistencia.

Método 310.- Supervision de la vibracién en los contactos.

Esta prueba es conducida con el propésito de determinar la vibracion del contacto en partes
componentes eléctricas y electronicas que tienen contactos. eléctricos tales como relevadores,
interruptores, interruptores de circuitos, etc., donde se requiere que los contactos no abran o cierren
momentaneamente, como sea aplicable, no mayor a una duracién de tiempo especifica bajo
condiciones de prueba ambientales, tales como vibracion, golpe, o aceleracion.

Método 311.- Vida, conmutacién a bajo nivel.

Esta prueba es conducida con el proposito de determinar la confiabilidad del contacto
eléctrico bajo condiciones de conmutacién de bajo nivel en ambientes en donde operan los
contactos. '

Método 31‘2.- Conmutacién de corriente intermedia.

Esta prueba es conducida con el propésito de determinar la confiabilidad del contacto
eléctrico de articulos tales como: relevadores electromagnéticos, interruptores, etc., bajo
condiciones de conmutacion de corriente intermedia (formalmente conocida como “corriente
minima”) donde operan los contactos.
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CAPITULO 5. PROGRAMA DE PRUEBAS GENERAL PARA LOS
SISTEMAS ELECTRONICOS ESPACIALES.

5.1 VISION.

5.1.1 PROPOSITO.

Este programa de pruebas tiene como proposito el establecer los requisitos para pruebas
ambientales y estructurales en Tierra para vehiculos lanzadores, vehiculos de fase alta, vehiculos
espaciales y para sus subsistemas y unidades. En adicion, se establece un conjunto de definiciones
y términos relacionados. :

5.1.2 APLICACION.

_ La intencién de este capitulo es como referencia en programas con especificaciones
aplicables, para establecer los requisitos de prueba generales. Se enfoca a los requisitos de prueba
en validacion de disefio y eliminacion de defectos latentes para asegurar el éxito de la mision. La
aplicacion de estos requisitos de prueba para un programa en particular intenta dar como resultado
una confianza alta que permita alcanzar el éxito total en las misiones espaciales.

Se intenta que estos requisitos de prueba se adapten a cada programa especifico después
de considerar la complejidad del disefio, margenes de disefio, vulnerabilidades, tecnologia del
estado del arte, controles en proceso, uso prioritario, y aceptacion de riesgos.

5.1.3 CATEGORIAS DE LAS PRUEBAS.

Las pruebas estan categorizadas como se muestra:
a. Pruebas de calificacion. Vehiculo, subsistema y niveles de unidades.
b. Pruebas de aceptacién. Vehiculo, subsistema y niveles de unidades.
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5.2 DEFINICIONES.

5.2.1 AL NIVEL DE ELEMENTO. Las categorias de los elementos en orden jerarquico se definen
en esta seccion.

5.2.1.1 PARTE. Una parte es una sola pieza, dos o mas piezas unidas, las cuales no estén sujetas
a desensamble sin la destruccién o deterioro en el disefio para su uso. Ejemplos: resistores,

circuitos integrados, relevadores, baleros.

5.2.1.2 SUBENSAMBLE. Es una unidad conteniendo dos o méas partes en las cuales es posible
desensamblar o reemplazar una parte. Algunos ejemplos son: tarjeta de circuito impreso con las
partes instaladas, tren de engranes.

5.2.1.3 UNIDAD. Una unidad es un elemento funcional que es visto como una entidad completa y
separada para propésitos de fabricacion, mantenimiento o manutenciéon de récords. Algunos

ejemplos son: actuador hidraulico, vélvula, bateria, arnés eléctrico, transmisor.

5.2.1.4 SUBSISTEMA. Un subsistema es un ensamble funcional de unidades relacionadas.
Consiste de dos 0 mas unidades y pueden incluir elementos de interconexién tales como cables o
tubos, y la estructura de soporte en la cual son montados. Algunos ejemplos: potencia eléctrica,
control de posicion, telemetria, control térmico y subsistemas de propulsion.

5.2.1.5 VEHICULO. Para los propésitos de este capitulo cualquier vehiculo definido en esta seccion
es de termino prescindible o recuperable.

5.2.1.5.1 VEHICULO DE LANZAMIENTO. Un vehiculo de lanzamiento es uno o mas de las fases
bajas de un vehiculo de vuelo capaz de lanzar vehiculos de fase alta y vehiculos espaciales,
usualmente hacia una trayectoria suborbital.

5.2.1.5.2 VEHICULO DE FASE ALTA. Un vehiculo de fase alta es una o mas fases del vehiculo
de vuelo capaces de introducir a un vehiculo espacial o vehiculos dentro de la 6rbita de a partir de
una trayectoria suborbital que resulta de la operacién del vehiculo lanzamiento.

5.2.1.5.3 EXPERIMENTO ESPACIAL. Un experimento espacial es usualmente parte de la carga
atil del vehiculo espacial y por lo tanto considerado un ensamble de bajo nivel de un vehiculo
espacial. De cualquier modo, un experimento espacial puede ser una parte integral del vehiculo
espacial, una carga (til que desarrolla su misién mientras esta conectado al vehiculo espacial o una
carga Util que es transportada por un vehiculo anfitrion pero desarrolla algunas de sus misiones
como volador libre. Si el equipo espacial complejo es llamado un experimento espacial, un
instrumento espacial o un vehiculo espacial, la nomenclatura usada no debe afectar la clasificacion
del equipo y los requisitos.

5.2.1.5.4 VEHICULO ESPACIAL. Un vehiculo espacial es un juego integrado de subsistemas y
unidades capaces de soportar un rol operacional en el espacio. Un vehiculo espacial puede ser un
‘vehiculo orbitador, una mayor parte de un vehiculo orbitador o una carga util la cual desarrolla su
misién mientras esta conectado al vehiculo lanzador o al de fase alta. El equipo de apoyo aéreo
(5.2.2.1), el cual es peculiar a los programas utilizando un lanzador recuperable o un vehiculo de
fase alta, se considera parte del vehiculo espacial.
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5.2.1.5.5 VEHICULO DE VUELO. Un vehiculo de vuelo es la combinaciéon de elementos del
sistema de lanzamiento que vuela, por ejemplo, los vehiculos lanzadores, los vehiculos de fase alta
y los vehiculos espaciales que seran puestos en érbita.

5.2.1.6 SISTEMA. Un sistema es una composicién de equipo, habilidades y técnicas capaces de
desarrollar o soportar un rol operativo. El sistema incluye todo el equipo operacional, instalaciones
relacionadas, material, software, servicios y personal requerido para su misiéon. Un sistema es
tipicamente definido por la Oficina del Programa del Sistema o la agencia procuradora responsable
para su adquisicion.

5.2.1.7 SISTEMAS COMBINADOS. Los sistemas combinados son sistemas interconectados que
son requeridos para operaciones al nivel de programa o pruebas operacionales. Los sistemas
combinados de interés son tipicamente el sistema de lanzamiento y los sistemas en 6rbita.

5.2.1.7.1 SISTEMA DE LANZAMIENTO. El sistema de lanzamiento es la combinacion de equipo,
destrezas y técnicas capaces de lanzar y de empujar a uno o mas vehiculos espaciales a orbita. El
sistema de lanzamiento incluye el vehiculo de vuelo e instalaciones relacionadas, equipo terrestre,
material, software, procedimientos, servicios y personal requerido para su operacion.

5.2.1.7.2 SISTEMA EN ORBITA. Un sistema en 6rbita es la combinacion de equipo, destrezas y
técnicas que permiten la operacion en drbita de los vehiculos espaciales. El sistema en 6rbita
incluye los vehiculos espaciales, la red de control y comando, y las instalaciones relacionadas,
equipo terrestre, material, software, procedimientos, servicios y personal requerido para su
operacion.
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5.2.2 ELEMENTOS ESPECIALES.

5.2.2.1 EQUIPO DE APOYO “AEREO” (ASE). El equipo de apoyo aéreo es el equipo instalado en
el vehiculo de vuelo para proveer soporte en las funciones e interfaces para los vehiculos
espaciales o de fase alta durante el lanzamiento y las operaciones orbitales del vehiculo de vuelo.
Esto incluye el hardware y software que proveen las interfaces estructurales, eléctricas,
electronicas y mecanicas con el vehiculo de vuelo.

5.2.2.2 UNIDAD CRITICA. Una unidad critica es aquella cuya falla puede afectar la operacion del
sistema lo suficiente como para causar la pérdida de los objetivos expresos del vehiculo, la pérdida
parcial de la misién o es una unidad cuya ejecucién propia es esencial desde un punto de vista del
intervalo de seguridad.

5.2.2.3 ARTICULO DE PRUEBA DE DESARROLLO. Un articulo de prueba de desarrollo es un
vehiculo representativo, subsistema o unidad dedicada para proveer informacion de disefio e
informacion. La informacién puede ser usada para checar la validez de las técnicas analiticas y los
parametros de disefio asumidos, descubrir caracteristicas inesperadas de las respuestas, para
evaluar los cambios de disefio, para determinar la compatibilidad de las interfaces, para probar los
procedimientos y técnicas en las pruebas de calificacion y aceptacion o para determinar si el
equipo satisface sus especificaciones de desempefio. Los articulos de prueba de desarrollo
incluyen modelos de prueba de ingenieria, modelos térmicos y modelos estructurales dinamicos y
estaticos.

5.2.2.4 APARATO EXPLOSIVO DE PIROTECNIA. Un aparato explosivo de pirotecnia es un
aparato que contiene o es operado por explosivos. Un aparato actuador de cartucho, un aparato
explosivo de pirotecnia de un tipo, es un mecanismo que emplea la energia producida por una
carga explosiva para desarrollar o iniciar una accién mecanica.

5.2.2.5 ARMAZON DE MOVIMIENTO MECANICO (MMA). Una armazén de movimiento mecénico
es un dispositivo mecanico o electromecanico que controla el movimiento de una parte mecanica de
un vehiculo relacionada a otra parte. Algunos ejemplos son: actuadores, equipo para el desgiro o
paro y mecanismos de separacion, vélvulas, bombas, motores, cerrojos, embragues, resortes,
amortiguadores, baleros, etc.

5.2.2.6 ARTICULOS REUTILIZABLES. Un articulo reutilizable es una unidad, subsistema o
vehiculo que sera usado para mdltiples misiones. La vida en servicio de un hardware reutilizable
incluye todos los reusos planeados, restauraciones y pruebas.

5.2.3 AMBIENTES.

Los ambientes complejos de vuelo envuelven una combinacién de condiciones que son
usualmente resueltas en pruebas ambientales individuales. Cada prueba ambiental debe ser
basada en datos actuales de vuelo; en escala si es necesario por diferencias en parametros o mas
confiable por prediccién analitica o una combinacion de andlisis y datos de vuelo. Los datos de
vuelo del sistema de vuelo presente, o de otros sistemas de vuelo si se cuentan las variaciones en
las configuraciones. Los ambientes individuales los cuales entran dentro de la calificacion y
aceptacion, se describen en esta seccion.
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5.2.3.1 TEMPERATURAS MAXIMAS Y MINIMAS ESPERADAS. Las temperaturas maximas y
minimas esperadas son las temperaturas mas altas y bajas que un articulo puede experimentar en
su vida en servicio incluyendo todos los modos operacionales. Estas temperaturas son establecidas
de temperaturas extremas analiticamente sumando un margen de incertidumbre térmico que luego
se discute. Las temperaturas extremas analiticamente determinadas son pronosticadas de modelos
térmicos usando efectos aplicables de combinaciones del peor de los casos de la operaciones de
los equipos, calentamiento interno, orientacion del vehiculo, radiacioén solar, condiciones de eclipse,
calentamiento durante el ascenso, calentamiento durante el descenso y la degradacién de las
superficies térmicas durante la vida en servicio.

Para los vehiculos espaciales y de fase alta, el modelo analitico se valida usando
resultados de pruebas de balance térmico de vehiculos, cubriendo los modos de operacion los
cuales incluyen las condiciones del peor de los casos para temperaturas altas y bajas. EI margen
de incertidumbre térmico es aplicado en parametros tales como complicados factores de vista,
propiedades de las superficies, ambientes radioactivos, condiciones de junturas, y aspectos
imaginarios de simulacion de las pruebas en tierra. Los margenes varian dependiendo de las
técnicas de control térmico, ya sea pasivo o activo. Algunos ejemplos de cada tipo, para propositos
de margen de incertidumbre a ser aplicado, aparecen en la Tabla 13. Los margenes a ser aplicados
son descritos en los siguientes subparrafos.

5.2.3.1.1 MARGENES PARA SUBSISTEMAS CON CONTROL TERMICO PASIVO. Para unidades
que no tienen control térmico o solo tienen control térmico pasivo, el minimo margen de
incertidumbre recomendado es 17 °C previo a alcanzar un modelo analitico validado. Para
vehiculos espaciales y de fase alta, los margenes de incertidumbre pueden ser reducidos a 11 °C
después de que el modelo analitico es validado usando resultados de una prueba de balance
térmico a vehiculos. Para evitar incrementos significantes de peso y potencia del subsistema de
potencia debido a hardware adicional o a incrementos en el tamafio del calentador, el margen de
incertidumbre de 17 °C puede ser reducido a 11 °C.

Para unidades que tienen grandes incertidumbres en condiciones operativas, ambientales o
que no requieren de pruebas de balance térmico, los margenes de incertidumbre pueden
ser mayores a que los que se mencionaron anteriormente. Algunos ejemplos de estas
unidades para un vehiculo de lanzamiento son una proteccién térmica del vehiculo,
aislamiento externo y unidades con la falda a popa.

Para subsistemas pasivos criogenicos operando debajo de menos 70 °C, el margen de
incertidumbre puede ser reducido como se muestra en la Tabla 14. En adicion, los
siguientes margenes de incertidumbre térmicos de calor - carga es recomendada: 50 por
ciento en la fase conceptual, 45 por ciento en el disefio preliminar, 35 por ciento en la
revision de disefio critico y 30 por ciento para calificacion.

5.2.3.1.2 MARGENES PARA SUBSISTEMAS CON CONTROL TERMICO ACTIVO. Para disefios
térmicos en los cuales las temperaturas son activamente controladas, los mérgenes de calor -
carga de 25 por ciento puede ser usado en lugar de los margenes especificados en 5.2.3.1.1. Este
margen es aplicable a las condiciones que imponen las temperaturas maximas y minimas
esperadas. Por ejemplo, en los calentadores regulados por termostato mecanico o por control
electronico puede ser usado un 25 por ciento en el margen de la capacidad del calentador en lugar
de los margenes térmicos a la minima temperatura esperada y al minimo voltaje de ducto, lo cual
se traduce en una duracién de ciclo de no mas de 80 por ciento con estas condiciones frias.

Para disefios en los cuales las temperaturas son activamente controladas por debajo de
menos 70 °C por refrigeradores o enfriadores prescindibles, el margen de incertidumbre
térmico calor - carga de 25 por ciento debe ser incrementado en las fases tempranas de
desarrollo. Para estos casos, los siguientes margenes de incertidumbre térmicos calor -
carga es recomendada: 50 por ciento en la fase conceptual, 45 por ciento para disefio
preliminar, 35 por ciento para la revision de disefio critico y 30 por ciento para calificacion.



Tabla 13. Categorizacién de subsistemas térmicos controlados en forma pasiva o activa.
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Pasivos

Activos

Conductancia constante o tubos de calor.

Calentadores robustos (resistencia fija o
variable, auto-trazo o termistores con
coeficiente de temperatura positivo).

Dispositivos dealmacenaje térmico (cambio de
fase o sensible al calor)

Aislamiento térmico (aislamiento muiticapa,
espumas o protecciones discretas).

Radiadores (fijos, articulados o louvres
desplegables o pinwheels).

Acabados de las superficies (capas, pinturas,
tratamientos, espejos de segundas
superficies).

Tuberias de calor de conductancia variables
Bombas de calor y refrigeradores
Subsistemas almacenadores de frio

Calentador de resistencia con comandos o
control mecanico o electrénico.

Lazos de bombeo capilar
Lazos de bombeo de fluidos

Enfriador termoeléctrico.

Tabla 14. Margenes de incertidumbre térmica para subsistemas criogenicos pasivos.

Temperatura pronosticada

Margenes de Incertidumbre térmica

(°C) (°C)
Pre-validacion Post-validacién
Arriba de =70 17 11
-70 a =87 16 10
-88 a —105 15 9
-106 a —123 14 8
-124 a —141 13 7
-142 a —159 11 6
-160 a 177 9 5
-178 a—195 8 4
-196 a —213 6 3
-214 a 232 4 2
Debajo de —232 2 1




70

5.2.3.2 ESTIMACIONES ESTADISTICAS PARA AMBIENTES DE VIBRACION, ACUSTICOS Y
DE GOLPE. Las pruebas de validacién y calificacion para ambientes de vibracion, acusticos y de
golpe estan basados en estadisticas esperadas de niveles espectrales. El nivel del ambiente
extremo esperado, usado para pruebas de calificacion, es aquel que no excede en al menos el 99
por ciento de los vuelos, estimado con 90 por ciento de confianza (nivel P99/90). El nivel de
ambiente maximo esperado, usado para pruebas de aceptacion, es aquel no excedido en al menos
el 95 por ciento de los vuelos, estimado con una confianza de 50 por ciento (nivel P95/50). Estos
estimados estadisticos son hechos asumiendo una variabilidad (log-normal) normal vuelo a vuelo
teniendo una desviacion estandar de 3 dB, al menos que se asuma diferente se puede justificar.
Como resultado, el nivel P95/50 estimado es 5 dB por encima de la media estimada (esto es, el
promedio de los valores logaritmicos de los niveles espectrales de datos de todos los vuelos
disponibles). Cuando los datos de N vuelos son usados por la estimacion, el estimado P99/90 en
. dB es 2.0 + 3.9/N"2 por encima del estimado P95/50. Cuando los datos de solo un vuelo estan
disponibles, esos datos se asumen para representar la media y asi la estimacion P95/50 es 5 dB
mayor y la de nivel P99/90 es 11 dB mayor. '

Cuando las pruebas terrestres producen los ambientes de vuelo reales (por ejemplo, la operacion

de un motor o la activacién de un dispositivo explosivo), la distribucion estadistica puede ser
determinada usando los datos de la prueba, proveyendo los datos de un ndmero suficiente de

pruebas. Los niveles P99/90 y P95/50 estan entonces definidos por una distribucion derivada.

Se deben especificar los espectros esperados extremos y maximos para zonas del lanzamiento,

fase alta y para los vehiculos espaciales para permitir el reposicionamiento de las unidades dentro

de sus zonas sin cambiar el ambiente esperado. El espectro particular puede se desarrollado por

unidades especificas.

5.2.3.3 DURACION EQUIVALENTE DE LA FATIGA. Para un ambiente de vibracion o acustica de
vuelo variante en el tiempo, la duracion equivalente de la fatiga es la duracién en tiempo al
ambiente maximo alcanzado durante ese vuelo, que podria producir el mismo dafio potencial por
fatiga. Para una trayectoria de vuelo dada, la duracién equivalente se puede asumir independiente
del ambiente maximo alcanzado durante cualquier vuelo particular. El dafio potencial de fatiga se
toma proporcional al cuarto de la potencia de amplitud, al menos que otra base se pueda justificar.

5.2.3.4 AMBIENTE ACUSTICO EXTREMO Y MAXIMO ESPERADO. El ambiente acistico para
una zona exterior o interior de un vehiculo resulta de las excitaciones aerodinamicas y propulsoras.
El ambiente acustico esta expresado por una presion espectral de banda de 1/3 de octava en dB
(referencia de 20 micropascales) para un espaciamiento de frecuencias de un intervalo de al menos
de 31 a 10,000 Hz. Para un ambiente variante en el tiempo, el espectro acustico usado para
propositos de la prueba es la cobertura del espectro para cada una de las series de segmentos de
tiempo de 1 segundo traslapado por al menos el 50 por ciento. Los segmentos mayores de tiempo
se pueden usar solo si muestran que una significante suavidad de las caracteristicas dependientes
de tiempo del espectro no ocurre. Los ambientes maximos extremos (espectro acustico P99/90 y
P95/50, respectivamente 5.2.3.2) son las bases para los espectros de prueba de calificacion y
aceptacion, respectivamente, sujeto al espectro minimo basado en la fabricacion. La duracion
asociada es la duracion equivalente de la fatiga en vuelo (5.2.3.3).

5.2.3.5 AMBIENTE DE VIBRACION ALEATORIA ESPERADO MAXIMO Y EXTREMO. El
ambiente de vibracion aleatorio inducido a las uniones de las estructuras de las unidades son
debido a la accién directa e indirecta de las excitaciones acusticas y aerodinamicas, a la agitacion
en los procesos de combustion y/o quemado y a las perturbaciones aleatorias inducidas por la
maquinaria. El ambiente de vibracion -aleatorio se expresa como una densidad espectral de
aceleracion en g2 / Hz (cominmente denominada densidad espectral de potencia o simplemente
PSD (power spectral density)) sobre el intervalo de frecuencias de al menos de 20 a 2000 Hz. Para
un ambiente variante con el tiempo, la PSD usada para propésitos de prueba es la cobertura del
espectro para cada una de las series de segmentos de tiempo de 1 segundo traslapado por al
menos el 50 por ciento.
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5.2.3.6 AMBIENTE DE VIBRACION SENOIDAL ESPERADO EXTREMO Y MAXIMO. La vibracién
senoidal inducida a las uniones estructurales de las unidades puede ser debido a excitaciones
periodicas de maquinaria giratoria y de inestabilidad envolviendo pogo que son interacciones
dinamicas de la estructura y la propulsién, vibracion (interacciones dinamicas y aerodindmicas
estructurales) o combustién. Las excitaciones periddicas pueden ocurrir durante la transportacion
terrestre. El ambiente de vibracion senoidal esta expresado como una amplitud de la aceleracion en
g sobre el intervalo de frecuencia para el cual las amplitudes son significantes. Esto es, aquellos
cuya amplitud de la aceleracion excede 0.016 veces la frecuencia en Hz. Lo anterior se basa en la
‘respuesta de la amplitud de velocidad de 1.27 metros por segundo (50 pulgadas por segundo)
cuando la vibracion es aplicada a un sistema de un solo grado de libertad teniendo una Q de 50 la
resolucién del ancho de banda no debe ser mayor que el 10 por ciento de la componente de
frecuencia senoidal mas baja presente. Los ambientes de vibracién senoidal esperados extremos y
méaximos (amplitud del espectro P99/90 y P95/50, respectivamente, por 5.2.3.2) son las bases para
el espectro de calificacién y aceptacion, respectivamente. La duracion asociada es la duracion
equivalente de la fatiga (5.2.3.3), incluyendo vuelo y transportacion.

5.2.3.7 AMBIENTE DE GOLPE ESPERADO EXTREMO Y MAXIMO. Los transitorios de golpe
resultan de la aplicacién repentina o liberacion de cargas asociadas con el despliegue, separacion,
impacto y liberacion de eventos. Tales eventos frecuentemente empleado por los dispositivos de
equipo explosivo resultando en la generacion de un ambiente de golpe por pirotecnia, caracterizado
por transitorios de aceleracion de alta frecuencia el cual decae tipicamente de 5 a 15 milisegundos.
El ambiente de golpe esta expresado como el espectro de respuesta de golpe derivado en g,
basado sobre la aceleracién maxima absoluta o la aceleracion estatica inducida equivalente en un
sistema ideal, viscoso, de un solo grado de libertad. Su frecuencia natural debe medir del intervalo
de al menos 100 Hz a 10,000 Hz para golpe pirotécnico o una perturbacion de golpe comparable, a
intervalos no mayores que 1/6 de octava y para una amplificacién resonante (Q) de 10. Los
ambientes de golpe esperado extremo y maximo (espectro de respuesta de golpe P99/90 y P95/50,
respectivamente, por 5.2.3.2) son las bases para el espectro de pruebas de calificacion y
aceptacion, respectivamente. :

5.2.4 TERMINOS ESTRUCTURALES.

5.2.4.1 FACTOR DE EXPLOSION. El factor de explosion es el factor multiplicador aplicado a la
presion maxima operativa esperada para obtener el disefio de presion de explosion. El factor de
explosion es sinénimo del ultimo factor de presion. ’

5.2.4.2 PRESION DE DISENO DE EXPLOSION. La presién de disefio de explosion es la prueba
que los componentes bajo presion deben soportar sin ruptura en los ambientes operativos
aplicables. Es igual al producto de la presion maxima operativa esperada y el factor de explosion.

5.2.4.3 FACTOR DE DISENO DE SEGURIDAD. El factor de disefio de seguridad es el factor de
multiplicacién usado en el analisis de disefio para contar las incertidumbres tales como las
propiedades de material, los procedimientos de disefio y los procedimientos de manufactura. El
factor de disefio de seguridad es también Ilamado el factor de seguridad del disefio, factor de
disefio de seguridad o simplemente el factor seguridad. En general, se especifican dos tipos de
factores de disefio de seguridad: el factor permitido de disefio de seguridad y el ultimo factor de
disefio de seguridad.

5.2.4.4 DISENO ULTIMO DE CARGA. El disefio ultimo de carga es la carga o la combinacion de
cargas, que la estructura debe soportar sin la ruptura o desplome en los ambientes operativos
aplicables. Es igual al producto de la carga limite y el ultimo factor de disefio de seguridad.
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5.2.4.5 DISENO DE CARGA PERMITIDA. El disefio de carga permitida es la carga o combinacion
de cargas que la estructura debe soportar durante su vida en servicio y la accién en asociaciéon con
los ambientes operativos aplicables producen en el disefio o una condicion extrema de carga para
la estructura. Cuando se aplica el estimado estadistico, la carga limite es aquella que no espera ser
excedida en al menos el 99 por ciento de los vuelos, estimado con un 90 por ciento de confianza.

'5.2.4.6 CARGA LIMITE. Una carga limite es la mas alta carga o combinacion de cargas que
pueden ser aplicadas a la estructura durante su vida en servicio y el actuar en asociacion con los
ambientes operativos aplicables producen un disefio o condiciones de carga extremos para esa
estructura. Cuando un estimado estadistico es aplicado, la carga limite es aquella carga no
esperada a ser excedida sobre al menos el 99 por ciento de los vuelos, estimados con 90 por
ciento de confianza. ~

5.2.4.7 PRESION MAXIMA OPERATIVA ESPERADA (MEOP). El MEOP es la mas alta presion
calibrada que un dispositivo en un subsistema bajo presion puede experimentar durante su vida en
servicio y guardar su funcionalidad, en asociacion con los ambientes operativos aplicables. El
MEOP es sinénimo con la presion limite o presion maxima operativa (MOP) o maxima presién de
trabajo (MWP). Incluido esta el efecto de la presion maxima merma, fluido debido a las
aceleraciones del vehiculo casi-estables y dinamicas, lodo, golpe de ariete, transitorios de presion y
oscilaciones, temperatura y variabilidad operativa de los reguladores o de las valvulas de ayuda.

5.2.4.8 ACELERACION MAXIMA PRONOSTICADA. La méxima aceleracion pronosticada (su valor
extremo), definido para el analisis de cargas estructural y para propositos de prueba, es la
aceleracién mas alta determinada de los efectos combinados de las aceleraciones casi-estables, el
ambiente vibro-acustico y la respuesta dinamica a tales eventos de vuelo transitorios significantes
como el despegue, encendido y apagado de motores; maxima presion dinamica transversal y
transonica; explosion y separacion del vehiculo. El intervalo de frecuencia de preocupacion es
usualmente limitado por debajo de los 50 Hz para cargas estructurales resultando de eventos
transitorios notados, y por debajo de 300 Hz para cargas estructurales secundarias resultando de
los ambientes de vibracién y acusticos. Las aceleraciones maximas se pronostican para cada unos
de los tres ejes perpendiculares y en ambas direcciones tanto positiva como negativa. Cuando se
aplica un estimado estadistico, la aceleracion maxima pronosticada es al menos esa aceleracion no
esperada a ser excedida sobre el 99 por ciento de los vuelos, estimada con una confianza del 90
por ciento (P99/90). :

5.2.4.9 DESVIACIONES OPERACIONALES. Las desviaciones operacionales son las desviaciones
impuestas sobre la estructura durante la operacién (por ejemplo, por la suspension del vector de
golpe del motor, diferenciales térmicos, aceleraciones de vuelo y vibracién mecanica).

5.2.4.10 COMPONENTE DE PRESION. Un componente de presion es una unidad en un
subsistema bajo presion, otra diferente de la vasija de presion que es estructuralmente grande,
disefiada por las acciones de presion. Algunos ejemplos son las lineas, los tubos, montajes,
valvulas, mangueras, reguladores, bombas y acumuladores.

5.2.4.11 VASIJA DE PRESION. Una vasija de presion es un componente estructural cuyo
propdsito primario es el aimacenar fluidos bajo presion y se aplica alguno de los siguientes:

a. Contiene energia almacenada de 19,310 joules (14,240 libras pies) o mayores basados sobre
expansiones adiabaticas (transformacion que se produce sin cambios térmicos con el exterior) de
un gas perfecto. ’

b. Contenedor de gas o liquido que podria poner en peligro al personal, equipo o crear una
desgracia (accidente) si se libera.

c. Podria experimentar una presién limite de disefio mayor que 690 kilopascales (100 psi).
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5.2.4.12 ESTRUCTURA BAJO PRESION. Una estructura bajo presion es una estructura disefiada
para mantener una presion interna y cargas estructurales del vehiculo. Un tanque propulsor
principal del vehiculo de lanzamiento es un tipico ejemplo.

5.2.4.13 SUBSISTEMA BAJO PRESION. Un subsistema bajo presion consiste de una vasija de
presion (5.2.4.11), estructuras bajo presion (5.2.4.12), o ambas, y componentes bajo presion
(5.2.4.10). Se excluyen las unidades eléctricas y de control requeridos para la operacion del
subsistema.

' 5.2.414 FACTOR DE PRUEBA. El factor de prueba es un factor de multiplicacion aplicado a la
carga limite o a la presion operativa méaxima esperada, para obtener la carga de prueba o presion
de prueba para uso en el examen de prueba.

5.2.4.15 PRUEBA DE RESISTENCIA. Una prueba de resistencia es la prueba de aceptacion usada
para probar la integridad estructural de la unidad o ensamble, o para establecer los tamarios
maximos de fallas para determinar la vida segura. La prueba de resistencia da evidencia de la
fabricacion satisfactoria y de la calidad del material requiriendo la ausencia de fracasos o
deformaciones nocivas. B

5.2.4.16 COMPONENTE ESTRUCTURAL. Una unidad mecanica es considerada un componente
estructural si su funcion primaria es el sostener la carga o mantener la alineacion.

5.2.5 OTRAS DEFINICIONES.

5.2.5.1 AMBIENTE. El ambiente para las pruebas terrestres esta definido como las condiciones
normales del cuarto con temperatura de 23 = 10 °C (73 + 18 °F), la presion atmosférica de 101 +2/-
23 kilopascales (29.9 +0.6/-6.8 pulgadas de mercurio), y una humedad relativa de 50 + 30 por

ciento.

5.2.5.2 NIVEL DE TOLERANCIA DE CONTAMINACION. El nivel de tolerancia de la contaminacion
es el valor del tamafo de la particula contaminante o nivel de contaminacién, al cual un desempefio
especifico, confiabilidad o vida esperada del dispositivo se afecta adversamente.

5.2.5.3 MODOS OPERACIONALES. Los modos operacionales de la unidad, ensamble, subsistema
o sistema incluyen todas las combinaciones de las configuraciones operacionales o condiciones
que puedan ocurrir durante su vida en servicio. Algunos ejemplos son: condiciones de potencia,
modo de comando, modo de lectura, modo de control de altura, modo de manejo de la redundancia,
modo seguro y las condiciones de giro o desgiro (frenado).

5.2.5.4 OTRAS PRUEBAS. La “otra” prueba es una prueba que puede ser requerida para una
evaluacién de sus beneficios en una base de caja por caja. Se deben de tener en cuenta los
requisitos especiales de uso y peculiaridades del articulo o dispositivo de prueba particular. Si la
evaluacién muestra que la “otra” prueba es efectiva, se convierte en una prueba “requerida” para
ese caso. En general, las “otras” pruebas son pruebas unicas y por eso tienen una baja
probabilidad a ser requeridas. '

5.2.5.5 MARGEN DE CALIFICACION. Un margen de calificacion ambiental es el incremento en la
condicién ambiental, sobre aquella esperada durante la vida en servicio, incluyendo las pruebas de
aceptacion, para demostrar que las desigualdades adecuadas existen en el disefio y en su
implementacion. Un margen puede incluir un incremento en el nivel o en el intervalo, un incremento
en la duracion o ciclos de exposicion, asi como cualquier otro incremento apropiado en severidad.
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La intencién de los margenes de calificacion ambiental es demostrar la capacidad para satisfacer
todos los siguientes puntos:

a. Ser tolerante a diferencias en desigualdades y funcionalidades de los dispositivos de
vuelo relativo al articulo de calificacién, debido a variaciones razonables en las partes,
propiedades de los materiales, dimensiones, procesos y manufactura.

b. Serinmune a degradacion excesiva (tal como fatiga, desgaste, pérdida de las
propiedades de los materiales o funcionalidad) después de soportar un maximo especifico
de pruebas de aceptacion previas al uso operacional del articulo de vuelo.

c. Satisfacer los requisitos bajo las condiciones extremas de vuelo, el cual cuando es
expresado estadisticamente son los estimados de P99/90.

5.2.5.6 VIDA EN SERVICIO. La vida en servicio de un dispositivo inicia en la terminacién de la
fabricacién y continua a través de todas las pruebas de aceptaciéon, manejo, almacenamiento,
transportacion, pruebas de prelanzamiento, todas las fases de lanzamiento, operaciones orbitales,
disposicién, re-entrada o recuperacion en 6rbita, restauracion, reprueba y re-uso que se pueda
requerir o especificar.

5.2.5.7 ESTABILIZACION DE LA TEMPERATURA. Para las pruebas de vacio térmico y ciclado
térmico, la estabilizacién de la temperatura para una unidad es conseguida cuando la placa base
(baseplate) de la unidad esta dentro de las tolerancias de prueba permitidas sobre la temperatura
de prueba especifica y la tasa o razén de cambio de la temperatura ha sido menor que 3 °C por
hora por 30 minutos. Para pruebas de balance térmico de estado estable, la estabilizacién de la
temperatura es conseguida cuando la unidad teniendo una constante de tiempo térmica grande se
encuentra dentro de 3 °C de su valor de estado estable, determinado por extrapolacion numérica de
las temperaturas de prueba y la razén o tasa de cambio es menos que 1 °C por hora.

5.2.5.8 DISCREPANCIAS EN LAS PRUEBAS. Una discrepancia en la prueba es una anormalidad
funcional o estructural que ocurre duranté la prueba, la cual se puede revelar por si misma como
una desviacion de los requisitos de la especificacion para el articulo de prueba. Una discrepancia
en la prueba puede ser momentanea, una anormalidad irrepetible o puede ser una falla permanente
para responder en el sentido pronosticado a una combinacién especifica del ambiente de la prueba
y a un estimulo de la funcionalidad de la prueba. Las discrepancias de la prueba incluyen aquellas
asociadas con el desempefio funcional, operacion prematura, falla al operar o cese de la operacion
en el tiempo prescrito y otras que son unicos del dispositivo. '

Una discrepancia de la prueba puede ser debida a la falla del dispositivo de prueba o pueden ser
debida a alguna causa sin intencién tales como la configuracion de la prueba, instrumentacion de la
prueba, potencia suministrada, procedimientos de prueba o software de computadora usado.

5.2.5.9 FRACASO DEL DISPOSITIVO DE PRUEBA. Un fracaso del articulo de prueba es definido
como una discrepancia de la prueba debida al disefio, manufactura o deficiencia de la calidad en el
dispositivo que esta siendo probado. Cualquier discrepancia de la prueba es considerada fracaso
del dispositivo de prueba al menos que sea determinada a tener debido a alguna causa sin
intencion.

5.2.5.10 DURACION TERMICA DEL REMOJO (THERMAL SOAK DURATION). La duracion
térmica del remojo de la unidad en los ciclos térmicos extremos altos y bajos es el tiempo que la
unidad esta operando y su placa base (baseplate) es continuamente mantenida dentro de las
tolerancias permitidas de la temperatura de prueba especificada.

5.3 REQUISITOS GENERALES.

Esta seccion establece los requisitos generales para todas las categorias de las pruebas.
Incluyendo la adaptacion de los requisitos, filosofia de pruebas, pruebas al equipo de propulsién,
pruebas al firmware, inspecciones, tolerancias a las condiciones de prueba, planes y
procedimientos de pruebas, reprueba y documentacion.
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5.3.1 ADAPTACION DE LOS REQUISITOS.

Este programa establece una linea base de requisitos a los cuales se deben de adaptar para
satisfacer las necesidades de un programa en particular. Las implicaciones programaticas de
imponer cada requisito deben de ser evaluadas. Esto no solo incluye el costo directo contra
beneficios, sino también los riesgos y costos potenciales de no imponer requisitos. Si la adaptacion
extensa de los requisitos es apropiada para un programa en particular, la agencia procuradora
puede proveer un resumen de la aplicabilidad de estos parrafos.

5.3.2 FILOSOFIA DE LAS PRUEBAS.

El programa de pruebas completo para vehiculos de lanzamiento, vehiculos de fase alta y vehiculos
espaciales comprenden pruebas de desarrollo, calificacién, aceptacion, validacién de
prelanzamiento y pruebas operacionales de seguimiento y evaluaciones. Se deben de seleccionar
los métodos de prueba, ambientes, y parametros a medir para permitir la recoleccion de parametros
de disefio empirico y la correlacion de datos a través del programa de pruebas completo. Un
programa de pruebas completo requiere la realizacién de los objetivos especificos de las prueba
previo a la realizacion de otros. El programa de pruebas cubre o incluye a las pruebas de
ensambles mas complejos de hardware y el de software de computadoras: La conveniencia del
disefio se debe demostrar en las pruebas de desempefio de manera temprana previa a las pruebas
de los ensambles mas complejos o combinaciones en la progresion y previo al inicio de las pruebas
de calificacion formal. Todas las pruebas de calificacion hechas a un articulo o dispositivo se deben
concluir y consecuentemente se incorporan mejoras al disefio, previos a la iniciacién de las pruebas
de aceptacion del hardware de vuelo para ese articulo. En general, los articulos de hardware
sujetos a pruebas de calificacion que no son capaces a vuelo, no ha habido ninguna demostracién
que le reste vida por fatiga y puntos de desgaste.

Aquellos ambientes no especificados en este programa pueden se lo suficientemente fuertes como
para garantizar una calificacién adicional ademas de una posible prueba de aceptacion. En estos
ambientes se pueden incluir tales como los de radiacion nuclear y electromagnética asi también las
condiciones climéticas no especificadas como iluminacion. ,
Se intenta imponer secuencialmente las pruebas ambientales especificadas, en lugar de la
combinacion. No obstante, las caracteristicas en el disefio de hardware o de los ambientes de
servicio puedan garantizar la imposicién de ambientes combinados en algunas pruebas. Algunos
ejemplos son: temperatura combinada, aceleracion y vibracién cuando las unidades se prueban
empleando aislantes elastémericos en su disefio, y la combinacién de golpes, vibracion y presion
cuando se prueban componentes bajo presion o presurizados. En la formulacion de los requisitos
de pruebas en estas situaciones, se deben de imponer unas combinaciones légicas de factores
ambientales para mejorar la efectividad de las pruebas.

5.3.3 PRUEBAS AL EQUIPO DE PROPULSION.

En general, las pruebas de motores de cohetes sélidos y a motores de cohete liquidos no se dirigen
en este programa. De cualquier modo, las unidades que poseen un subsistema con vehiculo de
propulsion, incluyendo unidades que son integradas o montadas sobre un motor o maquina, se
cubren por este programa y deben ser sometidas a pruebas de calificacion y de aceptacion. Las
pruebas a una unidad sobre un motor durante las pruebas de aceptacion del encendido pueden ser
sustituidas por parte de la unidad al nivel de prueba de aceptacion si se pueden establecer que los
ambientes y su duracion satisfacen la intencion del criterio de aceptacion de la prueba individual o si
tales unidades no son responsables de las pruebas individuales. Deben de satisfacer los requisitos
aplicables a la unidad de este programa, las pruebas ambientales de empuje (tales como cohetes
de las fases, retro-cohetes, cohetes para el control de posicion).

5.3.3.1 PRUEBAS DE ACEPTACION PARA LA UNIDAD REEMPLAZABLE DE LINEA DEL
MOTOR (LRU). Un motor LRU es una unidad la cual puede ser removida del mismo y ser
reemplazada por una nueva unidad sin requerir pruebas de re-aceptacion de encendido del motor
con la unidad nueva. Si la unidad remplazada estaba incluida en las pruebas de aceptacion de
encendido del motor como parte de su prueba de aceptacion, entonces la unidad reemplazante
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debe ser sujeta a tales pruebas sobre el motor o someterse a pruebas de aceptacion a nivel unidad.
Las pruebas equivalentes deben de considerar todos los ambientes apropiados tales como
temperatura, vibracion, presion, vacio y quimicos. Las pruebas deben de demostrar la funcionalidad
de la unidad bajo condiciones similares a aquellas logradas en las pruebas de aceptacion de
encendido del motor y para vuelo.

5.3.3.2 PRUEBAS DE CALIFICACION PARA LA UNIDAD REEMPLAZABLE DE LINEA DEL
MOTOR (LRU). Todas las LRU del motor deben ser calificadas a nivel unidad para los requisitos de
este programa.

5.4 PRUEBAS AL FIRMWARE.

El firmware es la combinacion del hardware del dispositivo y las instrucciones o datos de la
computadora que residen como software de solo lectura en el hardware del dispositivo. El software
no puede ser modificado prontamente bajo el programa de control. El firmware que cae bajo la
intencion y proposito del dispositivo comercial fuera del contenedor (COTS) debe ser probado como
COTS. El firmware que no esta en COTS debe ser probado como un articulo de desarrollo sujeto a
los requisitos de prueba de este documento. El elemento de software del firmware debe ser
probado como software, y el elemento del hardware del firmware debe ser probado como hardware.

5.5 INSPECCIONES.

Todas las unidades y los ensamble de niveles mas altos deben ser inspeccionados para identificar
las discrepancias antes y después de las pruebas, incluyendo pruebas desarrolladas en el lugar de
lanzamiento. Las inspecciones del hardware de vuélo no deben ocasionar el levantamiento de las
cubiertas de la unidad ni desensamble, al menos que se especifique en los procedimientos de
prueba. Deben de incluirse chequeos aplicables a los acabados, identificacion de marcas Yy
limpieza. Se deben medir peso, dimensiones, torques en lo apretado de las abrazaderas y fuerzas
de quebrado para determinar la conformidad con las especificaciones.

5.6 TOLERANCIAS DE LAS CONDICIONES DE PRUEBA.

Al menos que se especifique de otra forma, los parametros de pruebas especificados se deben de
asumir para incluir las tolerancias maximas permitidas en la tabla 15. Para condiciones externas a
los intervalos especificados, las tolerancias deben ser apropiadas para el propdsito de las pruebas.

5.7 PLANES Y PROCEDIMIENTOS DE PRUEBA.

Los planes y procedimientos de prueba deben ser documentados con detalle suficiente para
proveer la estructura para identificar e interrelacionar todas las pruebas individuales vy
procedimientos de prueba necesarios.

5.7.1 PLANES DE PRUEBA. Los planes de prueba deben de proveer una descripcién general de
cada prueba planeada y las condiciones de las pruebas. Los planes de prueba deben ser basados
en un analisis de la misién funcion a funcién para cualquier requisito de prueba especifico. Para el
grado practicable, las pruebas deben ser planeadas y ejecutadas para cumplir ampliamente los
objetivos de la prueba desde el desarrollo a través de las operaciones. Los objetivos de las pruebas
deben ser planeados para verificar lo conforme con el disefio y los requisitos especificos de los
articulos envueltos, incluyendo interfaces. Los planes de prueba deben incorporarse por referencia
- o directamente documentarse como sigue:

a. Un informe de respaldo de proyectos aplicables y de las descripciones de los articulos de prueba
cubiertos (tales como sistemas, vehiculos, equipo terrestre).

b. La filosofia de todas las prueba debe ser la aproximacion de la prueba y el objetivo de la prueba
para cada articulo incluyendo cualquier adaptacion especial o interpretacién de disefio y requisitos
de prueba.
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c. La asignacion de requisitos de ensamble a niveles de prueba apropiados. Usualmente esta es
referencia a los requisitos de los listados de matrices de rastreo de todos los requisitos de disefio e
indicando una referencia para el método de verificacion y para el nivel de ensamble aplicable.

d. La identificacion de ‘las zonas de prueba ambientales separadas (tales como motores,
encendidos o carga util). «

e. La identificacién de los estados o modos separados donde la configuracion o los niveles
ambientales puedan diferir (tales como las pruebas, lanzamiento, transferencia a la fase alta, en
orbita, eclipse, re-entrada). ‘

f. Las especificaciones ambientales o perfiles ambientales de ciclo de vida para cada una de las
zonas de prueba ambientales.

g. Equipo de prueba especial requerido, instalaciones, interfaces, y requisitos de tiempo.

h. Herramientas y camas de prueba requeridas incluyendo las planeadas en las pruebas de
calificacion para las herramientas de prueba y camas de prueba para demostrar que estan
representados en un ambiente del sistema operacional y para verificar que las interfaces simuladas
son correctas. . ‘

i. Los estandares ha ser usados para el grabado de los datos de prueba sobre medios electronicos
computacionales, tales como discos o cintas magnéticas, para facilitar la acumulacion simulada y
ordenacion de los datos.

j. La revision y aprobacion de los procesos a ser seguidos por los planes y procedimientos de
prueba, y para hacer cambios a planes y procedimientos de prueba aprobados.

k. Esquema de pruebas de todo, mostrando la conformidad con los esquemas del programa
incluyendo la disponibilidad de esquemas. de los articulos de prueba, instalaciones de prueba,
equipo de prueba especial y procedimientos. v

5.7.2 PROCEDIMIENTOS DE PRUEBA. Las pruebas deben ser conducidas usando
procedimientos de prueba documentados, preparados para desempefar todas las pruebas
requeridas de acuerdo con los objetivos de las mismas en los planes de prueba aprobados. Los
objetivos, criterios tales como de pasa o falla entre otros de las pruebas deben ser manifestados
claramente en los procedimientos de prueba. Los procedimientos de prueba deben cubrir todas las
operaciones en detalle suficiente para que no quede duda en la ejecucion de ningun paso. Los
objetivos y criterios de prueba deben ser manifestados claramente para relacionar el disefio o las
especificaciones de las operaciones. Donde sea apropiado, los requisitos minimos para validar los
datos y para el criterio de pasa-falla se deben de proveer al nivel de paso de procedimiento.

El rastreo debe ser proveido de las especificaciones o requisitos de los procedimientos de prueba.
Donde sea practico, los pasos de los procedimientos individuales que satisfacen los requisitos
deben ser identificados. Los procedimientos para cada articulo deben incluir, como minimo,
descripciones de lo siguiente:

a. Criterios, objetivos, suposiciones y contenciones.
b. Configuracion de la prueba.

c. Requisitos de inicializacion.

d. Datos de entrada.

e. Instrumentacién de prueba.

f. Resultados de las pruebas esperados intermedios
g. Requisitos para el grabado de los datos de salida.
h. Datos de salida esperados.

i. Requisitos minimos para datos validos a considerar para una prueba exitosa.
j. Criterio de pasa-falla para evaluar los resultados.

k. Consideraciones seguras y condiciones peligrosas.



Tabla 15. Tolerancias de las pruebas maximas permisibles.

78

Parametro de prueba

Tolerancia de la prueba

Temperatura
-54 °C a +100 °C

Humedad relativa
Aceleraciéon
Carga estatica y presion

Presion atmosférica
Por encima 133 pascales (>1 Torr)
133 a 0.133 pascales ( 1 Torr a 0.001 Torr)
Por debajo 0.133 pascales (<0.001 Torr)

Amplitud de la vibracién senoidal.

Densidad espectral de potencia de la vibracion
aleatoria

Frecuencias BW maximo de control

20 a 100 Hz 10 Hz

100 a 1000 Hz 10 % de frecuencia media
1000 a 2000 Hz

Por encima

+3°C

+ 5 por ciento
+10/-0 por ciento
+ 5/-0 por ciento
+ 10 por ciento

+ 25 por ciento

+ 80 por ciento

+ 10 por ciento

+1.5dB
+1.5dB
+3.0dB
+1.0dB

Nota: Los anchos de banda (BW) de control pueden ser combinados para propésitos de evaluacion de tolerancias. Los

_grados de libertad estadisticos deben de ser al menos 100.
Niveles de presion del sonido

1/3- Octava frecuencias de media banda

20a 100 Hz +5.0dB
50 a 2000 Hz +3.0dB
2500 a 10000 Hz +5.0dB
Por encima ’ +1.5dB
Nota: Los grados de libertad estadisticos deben de ser al menos 100.
Espectro de respuesta al golpe (Aceleracion

pico absoluta, Q = 10)

Frecuencias naturales espaciadas a intervalos

de 1/6 - Octava

Por debajo y a 3000 Hz +6.0dB
Por encima de 3000 Hz +9.0/-6.0 dB

Nota: Al menos el 50% de los valores del espectro deben ser mayores que la especificacion de prueba nominal
5.8 RE-EXAMINACION.

Siempre que el disefio del hardware sea cambiado, el hardware envuelto debe ser reexaminado,
como sea necesario y toda la documentacion pertinente de los cambios debe ser revisada. Cuando
se reexamina un articulo redisefiado, pueden ser satisfactorias unas pruebas limitadas tanto como
sea adecuado para verificar el redisefio, esto para confirmar que el redisefio no se invalida en las
pruebas y para mostrar que no se han introducido problemas.

De cualquier modo, se debe ejercitar con este concepto limitado de reexaminacion desde incluso
cambios pequefios que pueden potencialmente afectar los articulos en modos inesperados.
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Las reexaminaciones también pueden ser necesarias si una discrepancia de la prueba ocurre
mientras se desarrolla cualquiera de los pasos requeridos de las pruebas. En este caso, conducir o
llevar a cabo un analisis de fallas apropiado juega una parte importante en determinar el tipo y
grado de reexaminacién. El analisis de fallas debe de incluir la determinacién de si una falla ocurre,
la causa de la falla, los sintomas de la falla y el aislamiento de la falla al articulo méas pequefio
reemplazable. '

5.8.1 REEXAMINACION DURANTE LA CALIFICACION O ACEPTACION. Si existe una
discrepancia en la prueba durante pruebas de calificacion o aceptacion, la prueba debe continuar
sin accion correctiva si el articulo discrepante o cédigo de software no afecta la validez de los datos
de prueba obtenida por la continuacién de la prueba, en caso contrario la prueba debe ser.
interrumpida y la discrepancia verificada. Hasta el punto practico, la configuracion de la prueba no
debe de modificarse hasta que la causa de la discrepancia ha sido aislada y verificada.

Si la discrepancia es causada por la configuracion de la prueba, el software de la prueba, o una falla
en el equipo de prueba, la prueba debe ser conducida el tiempo de diferencia continuando después
de que la causa es removida y se completan las reparaciones, tanto como la discrepancia no sobre
esfuerce al articulo bajo prueba. Si la discrepancia es causada por la falla del dispositivo bajo
prueba, el andlisis de falla preliminar y las acciones correctivas apropiadas deben ser normaimente
completadas y propiamente documentadas antes de que las pruebas se continien. Las
reexaminaciones se pueden requerir para establecer las bases para determinar la conformidad del
articulo de prueba a una especificacion o requisito y puede ser requerido para evaluar la
disponibilidad de los articulos de prueba para las pruebas de sistemas integrados.

' 5.8.2 REEXAMINACION DURANTE LA VALIDACION DEL PRELANZAMIENTO. Si ocurre una
discrepancia durante las pruebas de validacion del prelanzamiento (probando sistemas ya
integrados) ésta debe ser documentada para su evaluacién mas adelante. El director de la prueba
es responsable de evaluar el efecto de la discrepancia para determinar si ésta ha arriesgado el
éxito probable del resto de la prueba. El director de la prueba puede decidir el continuar o parar la
prueba. Si se continua, la prueba se inicia en el paso del procedimiento de prueba disefiado por el
director de prueba. Las pruebas de sistemas integrados deben de continuar, donde sea practico,
para conservar los medios operacionales criticos en tiempo. Cuando la diferencia o discrepancia ha
sido corregida o explicada, la reexaminacion puede ser requerida.

5.8.3 REEXAMINACION DURANTE LAS PRUEBAS OPERACIONALES Y EVALUACIONES. Si
una diferencia ocurre durante las pruebas operacionales o evaluaciones, debe ser documentada
para su evaluacion mas adelante. La agencia operativa es responsable de la evaluacion del efecto
de la diferencia para determinar si la diferencia ha arriesgado el éxito probable del resto de la
prueba. La agencia operativa es también responsable por determinar el grado de reexaminacion
requerido.

5.9 DOCUMENTACION.

5.9.1 ARCHIVOS DE DOCUMENTACION DE PRUEBAS. Los planes y procedimientos de pruebas,
incluyendo la lista del equipo de prueba, las fechas de calibracion y su exactitud, software de
computadora, datos de la prueba, el diario de pruebas, los resultados de pruebas'y sus
conclusiones, los problemas o deficiencias, los andlisis pertinentes y sus resoluciones deben ser
documentadas y mantenidas. Los archivos de documentacién de pruebas deben de mantenerse por
los contratantes aplicables por la duracién de sus contratos. :

5.9.2 DATOS DE LAS PRUEBAS. Se deben de mantener datos de pruebas pertinentes en una
forma cuantitativa para permitir la evaluacion del desempefio con varias condiciones especificas de
prueba; enunciados solo del tipo de pasa o falla pueden ser insuficientes. Los datos de prueba
deben ser también comparados a través de las secuencias de pruebas mayores por tendencias o
evidencias de comportamientos anémalos. En un grado practico, todas las mediciones de las
pruebas relevantes y las condiciones ambientales impuestas en las unidades deben de grabarse en
un medio computacional, como discos, cintas magnéticas o por otros medios permitibles para
facilitar la acumulacién auténoma y clasificacion de los datos de los parametros criticos de la
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prueba. Estas grabaciones intentan ser una acumulacion de datos tendientes y parametros de las
pruebas criticos que deben examinarse para determinar los valores fuera de la tolerancia y para
firmas o identificaciones caracteristicas durante los transitorios y modos de conmutacion. Para las
pruebas de desarrollo y calificacién, se deben documentar mediante un resumen de los resultados
de las pruebas en forma de reportes de las pruebas. Los reportes de las pruebas deben de detallar
el grado de éxito para satisfacer los objetivos de las pruebas segun los planes de prueba aprobados
y deben documentar los resultados de las pruebas, sus deficiencias, los problemas encontrados y
resoluciones a problemas.

5.9.3 REGISTRO DE PRUEBAS. La conduccion de las pruebas formales debe documentarse en un
registro de pruebas. El registro de pruebas debe identificar al personal envuelto ademas de ser
etiquetado en tiempo para permitir una reconstruccién de los eventos de la prueba tales como el
tiempo de inicio, tiempo de parada, anomalias y cualquier periodo de interrupcion.

5.10 PRUEBAS DE CALIFICACION.
5.10.1 REQUISITOS GENERALES PARA LAS PRUEBAS DE CALIFICACION.

Las pruebas de calificacion deben ser dirigidas para demostrar que el disefio, los procesos de
fabricacion y el programa de aceptacion producido para los dispositivos de la mision satisfacen los
requisitos de las especificaciones. En adicién, las pruebas de calificacion deben validar el programa
de aceptacion planeado incluyendo las técnicas de prueba, los procedimientos, el equipo, la
instrumentacion y el software. Las lineas base para las pruebas de calificacion deben ser
adaptadas para cada programa. Cada tipo de articulo de vuelo que va a ser probado para
aceptacion debe ser sometidos a las pruebas de calificacion correspondiente, excepto aquellos
dispositivos estructurales que se identifican mas adelante.

En general, un solo espécimen de un disefio dado para calificacion debe ser expuesto a todas las
pruebas ambientales aplicables. El uso de multiples pruebas de calificacion a especimenes puede
requerir de dispositivos que se usaran una sola vez (tales como dispositivos explosivos o motores
de cohetes de combustible solido). A parte de estos casos, se pueden usar muchos especimenes
para calificacion de un disefio dado para reforzar la confianza en el proceso de calificacion, pero no
se requiere en este programa. \

5.10.1.1 CALIFICACION DE HARDWARE. El hardware sujeto a pruebas de calificacion deben ser
hechas de los dibujos mismos, usando los mismos materiales, herramientas, procesos de
fabricacion y el nivel de competencia del personal como el que es usado para el hardware de vuelo.
Un articulo para un vehiculo o subsistema para las pruebas de calificacion debe ser fabricado
usando unidades de calificacion a su maxima extensién practica. Las modificaciones son permitidas
si se requieren para obtener cambios favorables que pueden ser necesarios para dirigir la prueba
en una mejor forma. Estos cambios incluyen agregar instrumentacion para el grabado de los
parametros funcionales, los limites de control de la prueba o los pardmetros de disefio para
evaluaciones de ingenieria.

5.10.1.2 NIVELES Y DURACIONES PARA LAS PRUEBAS DE CALIFICACION. Para demostrar
los que los margenes, las condiciones ambientales de calificacion se debe forzar al hardware para
calificaciéon a condiciones mas severas que a las condiciones maximas que puedan sufrir durante
su vida en servicio, incluyendo no sélo las de vuelo sino también los tiempos maximos o el nimero
de ciclos que pueden ser acumulados en pruebas de aceptacion o de reexaminacion. Las pruebas
de calificacion, no obstante, no deben crear condiciones que exceden los margenes de los niveles
de disefio seguros o que causen modos irreales de falla.. Los margenes tipicos sobre niveles y
duraciones de pruebas de aceptacion y vuelo se resumen en la tabla 15.

5.10.1.3 PRUEBAS DE VACIO TERMICO Y CICLADO TERMICO. El numero requerido de ciclos
térmicos de calificacion intentan demostrar la capacidad a soportar 4 veces la fatiga térmica
potencial esperada en la vida en servicio. Los requisitos formulados asumen que tal fatiga es
dominada por las pruebas de aceptacion y no imponen fatigas significantes las pruebas de vuelo
ademas de otros aspectos (tales como transportacion). Se asume ademas que las unidades, debido
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a la reexaminacion para aceptacion, pueden ser sometidas a tantas como 2 veces el nimero de
ciclos térmicos especificados para las pruebas basicas. Si es usado un limite diferente sobre el
ntmero de ciclos entonces el nimero de ciclos requerido para la validacion debe ser cambiado
segun nota 5 de la tabla 17. No se hacen autorizaciones para reexaminaciones de aceptacion de
los vehiculos. Para ambas pruebas, las de vacio térmico y ciclado térmico, los intervalos de
temperatura en la tabla 16 son la base del nimero de ciclos en la tabla 17 para las pruebas de
calificacion y aceptacion.

En casos donde estos requisitos linea base no son apropiados debido a los intervalos de

temperatura, lo permitido por la reexaminacion de aceptacion o la significancia de la mision u otro
servicio, el numero de ciclos de calificacién debe ser modificado por la nota 5 de la tabla 17.
También, el nimero maximo permitido de ciclos térmicos de aceptacion puede ser extendido
después de la calificacion original mediante el desarrollo de pruebas adicionales requeridas en los
articulos para la prueba de calificacién necesarias para satisfacer los requisitos de la tabla 17.
Las unidades eléctricas y electrénicas o las unidades conteniendo elementos eléctricos y
electronicos, son sujetas a multiples ciclos de vacio térmico y ciclos térmicos con el prop6sito de
descubrir deficiencias en la fabricacién por un proceso conocido como “escrutinio de fuerza
ambiental” (environmental stress screening). Tales escrutinios se dirigen para identificar defectos
que pueden resultar en fallas tempranas. Por lo tanto el numero de ciclos impuesto es
generalmente sin relacion a los ciclos térmicos de la mision. Para las unidades que no contengan
elementos eléctricos o electronicos, solo se requieren pruebas de vacio térmico y el nimero de
ciclos térmicos son considerablemente reducidos.

Tabla 15*. Margenes y duraciones tipicas a nivel prueba de calificacion.

Prueba Unidad ‘ Vehiculo

Golpe’ 6 dB por encima de maximo 1 activacion de todos los
esperado ambiental, 3 veces eventos productores de
en ambas direcciones de los 3 | golpes; 2 activaciones
ejes. adicionales de eventos

' controlados.

Acustico * 6 dB por encima de la 6 dB por encima de la
aceptacion por 3 minutos. aceptacion por 2 minutos.

Vibracion * 6 dB por encima de la 6 dB por encima de la

aceptacién por 3 minutos,
cada uno de los 3 ejes.

aceptacién por 2 minutos,
cada uno de los 3 ejes.

Vacio térmico

10 °C por debajo de la
temperatura de aceptacion por
6 ciclos.

10 °C por debajo de la
temperatura de aceptacion por
13 ciclos.

Combinacioén de vacio térmico
y ciclado térmico.

10 °C por debajo de la
temperatura de aceptacion por
25 ciclos de vacio térmico y
53¥2 ciclos térmicos.

10 °C por debajo de la
temperatura de aceptacion por
3 ciclos de vacio térmico y 10
ciclos térmicos.

Carga estética

1.25 veces la carga limite para
vuelo no tripulado o 1.4 veces
la carga limite para vuelo
tripulado, por una duracién
cercana a los tiempos de
carga de vuelo actuales.

Los mismos que de la unidad,
pero solo probado a nivel
subsistema.

* Se asumen pruebas aceleradas por 5.9.1.4.2. También, las duraciones generaimente son mayores para ambientes
dominados por la operaciones de motor sélido o liquido.
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Tabla 16. Intervalos de temperatura para pruebas de ciclos térmicos (TC) y vacio térmico

(Tv)
Pruebas requeridas Unidad Vehiculo
TC & TV TC TV
Aceptacion (AT,) 1105 °C' >50 °C Nota 3
Calificacion (ATg) 125 °C? >70 °C? Nota 4

Notas:

1. Recomendada, pero reducida si es impractica o incrementada si es necesario para abarcar las
temperaturas operacionales.

2. ATq=AT,+20°C.

3. Gobernada por la unidad que primero se acerque a su limite de temperatura de aceptacion caliente o

frio.
4. Como la nota 3, pero para limite de temperatura de calificacion.

Simbolos:
AT, = Intervalo de temperatura de aceptacion.
AT, = Intervalo de temperatura de calificacion.

5.10.1.4 CALIFICACION ACUSTICA Y DE VIBRACION. Para los ambientes acUsticos y de
vibracién, las pruebas de calificacién son disefiadas para demostrar la capacidad del dispositivo de
prueba para soportar cualquiera de los siguientes:

a. El espectro de prueba de aceptacion por 4 veces el méximo de duracion permitido de las pruebas
de aceptacion de los articulos de vuelo, incluyendo cualquier reexaminacion.

b. El espectro extremo esperado (6 dB mayores que la aceptacion) por una duracion de 4 veces la
duracion equivalente de fatiga en vuelo, pero por menos de 1 minuto.

La maxima duracion permitida para pruebas de aceptacion puede ser prolongada después de la
calificacion original mediante el desarrollo de pruebas adicionales sobre los dispositivos para
pruebas de calificacion. Si una o mas unidades eléctricas o electronicas son envueltas, estas
pruebas acusticas y de vibracion adicional deben ser seguidas por al menos 1.5 ciclos térmicos o
1.5 ciclos de vacio térmico. _

Segun sea el caso se puede utilizar ya sea 5.9.1.4.1 o0 5.9.1.4.2 para dirigir las pruebas de
calificacion

5.10.1.4.1 PRUEBAS DE DOS CONDICIONES. La aproximacion de dos condiciones para pruebas
de calificacion acusticas y de vibracién se aplica a la condicion primera de prueba (5.9.1.4a). Por
ejemplo, si la duracion méxima permitida para pruebas de vibracion de aceptacion por eje es de 6
minutos para cualquier articulo de vuelo, entonces se requieren 24 minutos de vibracién al nivel de
aceptacion por eje para satisfacer la condicion de aceptacion de la calificacién de la parte. Esto
seria seguido por una prueba al espectro extremo esperado, tipicamente 6 dB mayor por 1 minuto
por eje (5.9.1.4b).

5.10.1.4.2 PRUEBAS ACELERADAS. Toda o una porcion de la prueba al nivel de aceptacion
puede ser acelerada reemplazandola por una duracion reducida de la prueba al nivel de calificacion.
En la tabla 18 se muestran los factores de reduccién de tiempo, redondeados al entero mas
cercano, para combinaciones selectas de margenes y tolerancias maximas de prueba sobre el
espectro a cualquier frecuencia. Por ejemplo, si el margen de calificacion M es 6 dB y la tolerancia
de la prueba sobre el espectro T es tan grande como 3 dB de alguna frecuencia, el factor de
reduccion de tiempo es 12. Entonces 24 minutos de las pruebas a nivel aceptacion podrian ser
aceleradas por 2 minutos de prueba a nivel de calificacién. Con una duracion tipica de la prueba de
1 minuto requerida para vuelo, la prueba de calificacion para este ejemplo podria aplicar el nivel
extremo esperado para un total de 3 minutos por eje.



Tabla 17. Numero de ciclos para pruebas de ciclado térmico (TC) y vacio térmico (TV).

[ Pruebas requeridas "Unidad Vehiculo

Aceptacion Calificacion Aceptaciéon Calificacion
N33 I N 4 N05 NA NQS.G

Ambos: TC? 8.5 17 | 53.5 4 10

TV 4 8 |25 1 3

Solo TV 1 2 |6 4 13

Solo TC 12.5 25 | 78.5 '

Notas: ‘

1. Namero de ciclos correspondiente a los intervalos de temperatura expuestos en la tabla V.
2. Las pruebas pueden ser dirigidas en vacio para ser integradas con TV.

14
125
3. Para adaptacion: N, = 10(—‘—) para TC solamente y para la suma de TCy TV cuandp '

AT,

ambos se dirigen.
4. N, =2 N,, pero puede ser cambiado para permitir para mas o menos reexaminaciones.

AT,

1.4

5.Nq = 4N amx (E—] , asumiendo que es insignificante el ciclado de temperatura durante la mision
Q

u otros servicios; si es significante, el ciclado adicional debe ser requerido usando las mismas base

equivalente de fatiga.
6. N, = N,, asumiendo que las reexaminaciones de aceptacion a nivel - vehiculo no van a ser dirigidas.

Simbolos:

N, = Numero requerido de ciclos de aceptacion.
N,.. =Numero maximo permitible de ciclos de aceptacion, incluyendo reexaminaciones.
Ng, = Numero requerido de ciclos de calificacion.

Tabla 18. Factores de reduccién de tiempo, pruebas acustica y de vibracion aleatoria.

Margen M (dB) Tolerancia maxima de prueba | Factor de reduccjén de tiempo
sobre el espectro, T (dB)

6.0 +1.5 15

6.0 +3.0 12

4.5 +1.5 7

4.5 +3.0 4

3.0 +1.5 : 3

3.0 +3.0 1

M4+ (47 ) simn? (T4 )
Nota: En general, el factor de reduccién de tiempo es 1075 [1 + ( A) sinh ( A’I)] ,donde T esla

suma de el valor absoluto de las tolerancias negativas para las pruebas de calificacion y las tolerancias
positivas para las pruebas de aceptacion

5.11 PRUEBAS DE CALIFICACION A UNIDAD.

Las pruebas de calificacién a nivel unidad deben normalmente estar completamente terminadas =
nivel de unidad. No obstante en ciertas circunstancias, las pruebas de calificacién requeridas parg
unidad pueden ser parcialmente dirigidas o enteramente a niveles de ensamble de vehiculo -
subsistema. Las pruebas a unidades tales como los tubos de interconexion, los circuitos de radis
frecuencia y los arneses de cables son ejemplos donde al menos algunas de las pruebas pueder
usualmente estar terminadas a niveles mayores de ensamble. Si los ensambles’ mecanicos
movibles u otras unidades tienen interfaces de fluidos estaticas, dinamicas o estan bajo presién
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durante su operacién, esas condiciones deben ser reproducidas durante las pruebas de calificacion
a la unidad. El desemperio de la unidad debe satisfacer los requisitos aplicables de la mision sobre
el intervalo entero de pruebas ambientales de calificacion a las maxima extension practica. Al fin de
todas las pruebas de calificacion requeridas, las unidades de calificacion deben ser
~ desensambladas e inspeccionadas.

Cuando las unidades caen dentro de dos o mas categorias se deben de aplicar las pruebas
especificas requeridas para cada categoria. Por ejemplo, un sensor de estrella puede ser
considerado que cae dentro de las categorias de “Electrénica y Eléctrica” y la de “Optica”, un
cohete con vélvulas integradas podria ser considerado que cae dentro de las categorias de
“Cohetes” y la de “Vélvulas”.

5.11.1 PRUEBA FUNCIONAL, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.1.1 PROPOSITO. La prueba funcional verifica que el desempefio de las unidades eléctricas,
opticas y mecanicas satisfacen los requisitos especificos operacionales de la unidad.

5.11.1.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Las pruebas eléctricas deben incluir la aplicacion de los

voltajes esperados, impedancia, frecuencias, pulsos y formas de onda a las interfaces eléctricas de
la unidad, incluyendo todos los circuitos redundantes. Estos parametros deben de variarse a través
de sus intervalos especificados y las secuencias esperadas en operacion de vuelo. La salida de la
unidad debe ser medida para verificar que la unidad se desempefia en los requisitos especificados.
El desempefio funcional deben también incluir continuidad eléctrica, estabilidad, tiempo de
respuesta, alineacion, presién, fuga y otras pruebas especiales que se relacionan a una
configuracién de una unidad en particular. Los ensambles mecanicos moviles deben ser probados
en la configuracién correspondiente al ambiente a ser simulado y podra estar pasivo u operando
correspondiendo a su estado durante la exposicion al ambiente correspondiente. Se deben hacer
mediciones del tipo de torque contra angulo y tiempo contra angulo o mediciones equivalentes
lineales para los dispositivos lineales. Donde sea apropiado las pruebas funcionales deben incluir
rigidez, humedad, friccién, caracteristicas de ruptura. Los ensambles mecanicos moéviles que
contienen redundancia en su disefio deben probar el desempefio requerido en cada modo
redundante de operacion durante la prueba.

5.11.2 PRUEBA DE CICLADO TERMICO, CALIFICACION DE LA UNIDAD ELECTRICA Y
ELECTRONICA.

5.11.2.1 PROPOSITO. La prueba de ciclado térmico demuestra la capacidad de las unidades
eléctricas y electrénicas para operar sobre el intervalo de temperaturas de calificacion y para resistir
las pruebas de ciclado térmico impuestas durante las pruebas de aceptacion.

5.11.2.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Con la unidad operando (encendida) y mientras se estan
monitoreando algunos parametros perceptibles, la prueba debe seguir el perfil de temperatura de la
figura 15. La prueba de la temperatura de control debe ser medida en un lugar representativo de la
unidad, tal como en el punto de montaje sobre la base. Cada vez que la temperatura de control es
estabilizada (5.2.5.7) en la temperatura caliente, la unidad debe ser apagada y luego ser encendida
en temperatura caliente. Luego, con la unidad operando, la temperatura de control debe ser
reducida a la temperatura fria y la unidad debe ser apagada.

Para ayudar a alcanzar la temperatura fria, la unidad puede ser apagada cuando la temperatura de
la unidad es al menos 10 °C mas frio que su temperatura minima esperada (5.2.3.1). Después de
que la unidad ha sido estabilizada a la temperatura fria, la unidad debe ser encendida en frio. El
cambio de la temperatura de ambiente a caliente, a frio, y de regreso a ambiente constituye un ciclo
térmico.
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Caliente 6 Hrs. | le—1Hr ' s .
requerido Basado enla Leyenda:
tergperatura minima |- * Apagado
esperada x Encendido

Incremento d
temperatura

Basado en la temperatura
minima esperada—>

Fria requerida—>

6 Hrs. | " 6Hrs
B Primer ciclo
. 'l Ciclos intermedios Ultimo ciclo

Nota :

1.- La operacién es continua excepto cuando el componente es apagado previo al encendido en frio o caliente.
o . Para facilitar el enfriamiento, el componente puede ser apagado durante el descenso de la temperatura por
debajo de la temperatura minima esperada (5.2.3.1). '

Figura 15. Perfil tipico de un ciclado térmico.
5.11.3 PRUEBA DE VACIO TERMICO, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.3.1 PROPOSITO. La prueba de vacio térmico demuestra la capacidad de la unidad para
desempefiarse en el ambiente de vacio térmico de calificacion y para resistir la prueba de vacio
térmico impuesta sobre las unidades de vuelo durante las pruebas de aceptacién. También sirve
para verificar el disefio térmico de la unidad.

5.11.3.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. La unidad debe ser montada en una camara de vacio
sobre un lavabo (sink) de calor térmicamente controlado o en una instalacion tal que fuera parecida
a la que se va a usar para montarla en el vehiculo. Los acabados de las superficies de la unidad,
los cuales afectan la transferencia radiada de calor o el area de conduccion, deben ser
térmicamente igual a aquellas usadas en vuelo espacial. Para las unidades disefiadas para
rechazar su desperdicio de calor a través de la base, se debe conectar un sensor de control de

" temperatura a la base de la unidad o a su disipador. La localidad debe ser escogida para que

corresponda lo mas cercano posible a los limites de temperatura usados en el anélisis de disefio
térmico del vehiculo o a algun criterio aplicable de la interfaz de la unidad al vehiculo. Para los
componentes primariamente enfriados por radiacién, se debe de escoger un lugar representativo
similar a la caja de la unidad. Se deben controlar en las mismas proporciones a las calculadas para
el ambiente de vuelo las transferencias de calor de la unidad al lavabo de calor térmicamente
controlado y la de transferencia de calor al ambiente. Durante las pruebas del equipo de radio
frecuencia (RF) con una posibilidad de multipaccion (multipaction), se debe simular un ambiente de
radiacion nuclear del espacio mediante una fuente de rayos gamma o de rayos X a 4 rads por hora.
La camara de presion debe ser reducida a las condiciones de vacio requeridas. Las unidades que
se requiere que operen durante el ascenso deben estar operando y ser monitoreadas para detectar
arcos o coronas durante la reduccién de la presion a los niveles mas bajos especificados y durante
la fase temprana de operacion en vacio. A presiones de vacio por debajo de los 133 milipascales
(107 Torr), las unidades deben ser monitoreadas como sea apropiado para asegurar que no ocurra
un multicompactado. Las unidades que no operen durante el lanzamiento deben tener aplicada
potencia después de que el nivel de presion de la prueba se ha alcanzado.
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Un ciclo térmico inicia con las fuentes conductoras o radiadores y lavabos a temperatura ambiente.
Con la unidad operando mientras que se monitorean los parametros perceptibles, la temperatura de
la unidad es elevada a la temperatura caliente especificada y mantenida. Todas las unidades
eléctricas y electronicas que operan en Orbita deben estar apagadas, luego encendidas en
temperatura alta o en caliente después de una duracion suficiente para asegurar que la temperatura
de la unidad se ha estabilizado (5.2.5.7) y entonces se prueba su funcionalidad. Con la unidad
operando, la temperatura de los componentes debe ser reducida a la temperatura fria especifica.
Para ayudar a alcanzar la temperatura baja o fria especificada, la unidad debe ser apagada cuando
la temperatura de la unidad es al menos 10 °C mas fria que su temperatura minima esperada
(5.2.3.1). Después de que la unidad ha alcanzado la temperatura fria especificada, la unidad debe
ser apagada (si es que no se ha apagado previamente durante la transicion) hasta que la
temperatura interna se estabiliza (5.2.5.7) y luego reiniciada o encendida en frio y realizar pruebas
de su funcionalidad, continuando: para mantener la unidad a la temperatura especifica hasta el fin
del remojo. La temperatura de los remojos debe luego entonces ser aumentaba o llevada a la
temperatura ambiente. Esto constituye un ciclo térmico completo.

5.11.4 PRUEBA DE VIBRACION, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.4.1 PROPOSITO. La prueba de vibracién demuestra la capacidad de la unidad para soportar
una duracién maxima de la prueba de aceptacion correspondiente y entonces satisfacer los
requisitos durante y después de la exposicion al ambiente extremo dinamico esperado en vuelo.

5.11.4.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. La unidad debe estar montada en un aparato a través de
sus puntos normales de montaje de la unidad. El mismo aparato de montura de la prueba debe ser
usado en las pruebas de vibracion de calificacién y aceptacion. Se deben incluir como en la
configuracién de vuelo los arneses de cables conectados ademas de las lineas neumaticas e
hidraulicas al primer punto de conexién, instrumentacion y otros dispositivos conectados. Tal
configuracién debe ser requerida cuando la unidad que emplea aisladores de golpes y de vibracion
son probados sobre sus aisladores. Se deben de establecer previo a las pruebas de calificacion la
compatibilidad del aparato de montura y los medios de control de la prueba. La unidad debe ser
probada en cada uno de los 3 ejes ortogonales. Las unidades requeridas para operar bajo presion
durante la ascensién deben ser presurizadas para simular las condiciones de vuelo, de los puntos
de agarre de la estructura, de fuga y monitorearla para detectar un posible debilitamiento de la
presion. '

Las unidades disefiadas para operar durante la ascension y aquellas que sus temperaturas
méaximas y minimas esperadas caen fuera del intervalo normal de temperatura, son candidatos para
las pruebas combinadas de vibracién y temperatura. Cuando tales pruebas son empleadas, las
unidades deben ser acondicionadas para estar lo mas cercano posible a la temperatura de vuelo
del peor de los casos como sea practico y monitorear la temperatura durante la exposicion a la
vibracién. Las unidades montadas en aisladores de vibracion y de golpe deben tipicamente requerir
pruebas de vibracion a niveles de calificacion en dos configuraciones. Una primera configuracién de
la unidad con montura dura (unit hard-mounted) para calificar la prueba al nivel de aceptacion si,
como es tipico, la prueba de aceptacion es desarrollada sin los aisladores presentes. La segunda
configuracion es con la unidad montada sobre los aisladores para la calificaciéon para el ambiente de
vuelo. La unidad debe ser montada sobre los mismos aisladores usados en servicio, si es practico.

5.11.5 PRUEBA ACUSTICA, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.5.1 PROPOSITO. La prueba acustica demuestra la capacidad de la unidad de superficies
grandes, cuya respuesta a la vibracion es debida predominantemente a las excitaciones acusticas
directas, a soportar una duracién maxima de la prueba de aceptacion acustica y entonces satisfacer
los requisitos durante y después de la exposicion a los ambientes extremos dinamicos esperados
en vuelo. Para tales unidades, las pruebas acusticas deben ser dirigidas y la prueba de vibracion es
a discrecion.
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5.11.6 PRUEBA DE GOLPE, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.6.1 PROPOSITO. La prueba de golpe demuestra la capacidad de la unidad a satisfacer los
requisitos durante y después de la exposicion a los ambientes de golpe extremos esperados en
vuelo (5.2.3.7).

5.11.6.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. La unidad debe ser montada al aparato a través de los
puntos de montura normales de la unidad. Los mismos aparatos de montura de la prueba deben ser
usados para las pruebas de calificacion y de aceptacion. Si se usaran aisladores de golpes durante
el servicio, éstos deben ser montados. Los métodos seleccionados de prueba deben ser capaces
de satisfacer el espectro de golpe requerido con transitorios que tiene una duracién comparable a la
duracién del golpe esperado en vuelo. Montando la unidad sobre o en una estructura
dinamicamente similar provee una prueba mas real que lo que seria si se montara en una
estructura rigida tal como una armadura de un agitador. Se debe tener cuidado suficiente previo al
desarrollo de los mecanismos de prueba para validar los métodos de prueba propuestos antes de
las pruebas de calificacion del hardware. Los ambientes de prueba deben cumplir con las
siguientes condiciones: :

a. Se puede generar un transitorio que tenga el espectro de golpe prescrito dentro de las
tolerancias especificas. ,

b. El transitorio de golpe aplicado provee una aplicacion simultanea de los componentes de
frecuencia como lo opuesto a la aplicacion en serie. Hacia al final, debe ser un logro para la
duracién del transitorio de golpe el aproximarse la duracién al evento de golpe en servicio. En
general, la duracion del golpe empleado para el analisis del espectro de golpe no debe exceder de
los 20 milisegundos.

5.11.7 PRUEBA DE FUGA, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.7.1 PROPOSITO. La prueba de fuga demuestra la capacidad de los componentes
presurizados y las unidades selladas herméticamente para satisfacer los requisitos del disefio
especifico de la razén o tasa de fuga.

5.11.7.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Una razén o tasa aceptable de fuga satisfactoria para
los requisitos de la mision se basa en las pruebas de desarrollo y unos andlisis apropiados. Una
técnica aceptable de medicion es aquella que cuenta con variaciones de la razén de fuga con
~ presiones diferenciales y temperaturas altas y bajas ademas de que tienen el umbral requerido, la
resolucion y la precisién para detectar cualquier fuga igual o mayor que la razén de fuga maxima
aceptable. Se deben dar consideraciones para las pruebas a las unidades a presiones diferenciales
mayores o menores que las presiones diferenciales operativas maximas y minimas para proveer un
aseguramiento en los margenes de calificacion para las fugas. Si es apropiado, la prueba de razon
de fuga debe ser hecha a las temperaturas de calificacion alta y baja con el fluido representativo
para determinar las alteraciones de geometria 'y cambios en la viscosidad.

5.11.8 PRUEBA DE PRESION, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.8.1 PROPOSITO. La prueba de vibracion demuestra que los margenes son adecuados, asi las
fallas estructurales no ocurriran antes de que se acerque el disefio de la presion de quemado o que
no ocurriran deformaciones excesivas a la presion maxima esperada de operacion (MEOP).

5.11.9 PRUEBA DE ACELERACION, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.9.1 PROPOSITO. La prueba de aceleracion demuestra la capacidad de la unidad a soportar o,
si es apropiado, el operar en el ambiente de aceleracion al nivel de calificacion.
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5.11.10 PRUEBA DE VIDA, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.10.1 PROPOSITO. La prueba de vida se aplica a las unidades que podrén tener desgaste, ir a
la deriva o con modos de falla del tipo de fatiga y/o degradacion en el desempefio tales como las
baterias. La prueba demuestra que las unidades tienen la capacidad de desempefiarse dentro de
los limites de especificacion por una duracion maxima o ciclos de operacion durante las pruebas
terrestres repetidas y en vuelo.

5.11.11 PRUEBA DE COMPATIBILIDAD ELECTROMAGNETICA (EMC), CALIFICACION DE LA
UNIDAD.

5.11.11.1 PROPOSITO. La prueba de compatibilidad electromagnética debe demostrar que las
caracteristicas de interferencia electromagnética (emision y susceptibilidad) de la unidad, bajo
condiciones normales de operacion, no resultan en un funcionamiento defectuoso de la unidad.
También demuestra que la unidad no emite, radia o conduce interferencia la cual puede resultar en
un funcionamiento defectuoso de otras unidades.

5.11.11.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. La prueba debe ser dirigida en acuerdo con los
requisitos del estandar MIL-STD-1541. Se debe hacer una evaluacion de cada unidad para
determinar que pruebas se deben desarrollar como requisitos base.

5.11.12 PRUEBA CLIMATICA, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.12.1 PROPOSITO. Estas pruebas demuestran que la unidad es capaz de sobrevivir a
exposiciones de varias condiciones climaticas sin degradacion excesiva u operar durante su
exposicion, si es aplicable. Las condiciones de exposicion incluyen aquellas impuestas sobre la
unidad durante la fabricacion, prueba, embarque,. almacenaje, preparacion para lanzamiento, el
lanzamiento en si, y su re-entrada si se aplica. Estas pueden incluir condiciones como humedad,
arena y polvo, lluvia, neblina de sal y ambientes explosivos. Se deben verificar la degradacion
debido al fango, ozono y el sol por el disefio y la seleccion del material.

Es la intencion que el disefio ambiental del hardware de vuelo no sea innecesariamente manejado
por ambientes naturales terrestres. Para lo més extenso posible, el hardware de vuelo debe ser
protegido de efectos degradantes potenciales de los ambientes extremos naturales terrestres
mediante controles de procedimiento y equipo de apoyo especial. Solo aquellos ambientes que no
pueden ser controlados necesitan ser considerados en el disefio y la prueba.

5.11.13 PRUEBA DE HUMEDAD, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.13.1 PROPOSITO. La prueba de humedad demuestra que la unidad es capaz de sobrevivir u
operar en ambientes humedos célidos si se aplica. En los casos donde la exposicién es controlada
a través del ciclo de vida para condiciones con menos del 55 por ciento de humedad relativa y los
cambios de temperatura no crean condiciones donde ocurra condensacion sobre el hardware, no
se requiere la verificacion por la prueba.

5.11.13.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA Y NIVELES. Para las unidades expuestas a
condiciones ambientales sin proteccién, la prueba de humedad debe ser conforme a el método
dado en el MIL-STD-810. Para unidades localizadas sobre proteccion, pero sobre ambiente sin
control, las unidades deben ser instaladas en una cédmara de humedad y ser sujetas a las
siguientes condiciones (ilustrado en la figura 16).

a. Condiciones de pre-prueba. La temperatura de la camara debe estar a las condiciones de
ambiente de cuarto con humedad sin control.

b. Ciclo 1. La temperatura debe ser incrementada a +35 °C por un periodo de 1 hora, luego la
humedad debe ser incrementada a no menos del 95 por ciento sobre un periodo de 1 hora con la
temperatura mantenida a +35 °C. Estas condiciones se deben mantener por 2 horas. La
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temperatura luego debe ser reducida a +2 °C por un periodo de 2 horas con la humedad relativa
estabilizada a no menos del 95 por ciento. Estas condiciones deben ser mantenidas por 2 horas.

¢. Ciclo 2. El ciclo 1 se debe repetir excepto que la temperatura debe ser incrementada de +2 °C a
+35 °C por un periodo de 2 horas; no se agrega humedad a la camara hasta que la temperatura de
+35 °C se ha alcanzado.

d. Ciclo 3. La temperatura de la camara debe ser incrementada a + 35 °C por un periodo de 2 horas
sin agregar humedad a la camara. La unidad de prueba debe luego ser secada con aire a
temperatura de cuarto y con una humedad relativa maxima de 50 por ciento con aire inyectado o
soplado a través de la camara por 6 horas. El volumen del airg usado por minuto debe ser igual de
1 a 3 veces el volumen de la camara de prueba. Se puede usar un contenedor permisible en lugar
de la camara de prueba para secar la unidad de prueba. .

e. Ciclo 4. Si ha sido removida, la unidad debe ser colocada de nuevo en la camara de prueba y la
temperatura incrementada a +35 °C y la humedad relativa incrementada a un 90 por ciento por un
periodo de 1 hora; estas condiciones deben ser mantenidas por al menos 1 hora. La temperatura
debe luego ser reducida a +2 °C por un periodo de 1 hora con la humedad relativa estabilizada a 90
por ciento; estas condiciones se deben mantener por al menos 1 hora. Debe seguir a esto un ciclo
de secado (obsérvese el ciclo 3).

100
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Humedad]

ambiente 40
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Funcional ex
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Inspeccion
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0 | | | | | | | |
0 5 10 15 20 25 30 35 40

Tiempo, hrs.
Figura 16. Linea de tiempo para la prueba de humedad.

5.11.14 PRUEBA DE ATMOSFERA EXPLOSIVA, CALIFICACION DE LA UNIDAD.

5.11.14.1 PROPOSITO. La prueba de atmosfera explosiva es dirigida para demostrar la

operabilidad de la unidad en una mezcla de aire combustible inflamable sin encender la mezcla
5.12 PRUEBAS DE ACEPTACION.

5.12.1 REQUISITOS GENERALES PARA LAS PRUEBAS DE ACEPTACION.

Las pruebas de aceptacion deben ser dirigidas como se requieran para demostrar la aceptabilidad
de cada dispositivo entregado. Las pruebas deben demostrar lo conforme a los requisitos
establecidos en la especificacién y proveer una gran seguridad en el control de calidad de la
fabricacion y determinar las deficiencias en los materiales. Las pruebas de aceptacion se intentan
para forzar los articulos a que tengan fallas incipientes debido a defectos latentes en las partes, los
materiales y en la fabricacion. De cualquier modo, las pruebas no deben crear condiciones que
exceden los margenes de disefio seguros apropiados o que causen modos irreales de fallas. Si el
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equipo va a ser usado por mas de un programa o en diferentes lugares del vehiculo, las
condiciones de las pruebas de aceptacion para el equipo deben cubrir las condiciones de los
programas Yy lugares donde sera usado. Los niveles y duraciones tipicos para las pruebas de
aceptacion se resumen en la tabla 19, y se detallan en los parrafos siguientes.

5.12.1.1 INTERVALOS DE TEMPERATURA Y NUMERO DE CICLOS TERMICOS, PRUEBAS DE
ACEPTACION.

Los dos requisitos sobre el intervalo de temperatura de aceptacion (figura 17) son:

a. El intervalo debe comprender las temperaturas maximas y minimas esperadas (5.2.3.1).

b. El intervalo deberia ser tan grande como sea practico para satisfacer los propésitos de escrutinio
ambiental de fuerza. Un intervalo de 105 °C se recomienda y es la base usada en las tablas 16 y
17.

Para las unidades, se recomiendan los intervalos de -44 a +61°C si el requisito 5.11.1.1a es
satisfecho. El nimero de ciclos debe estar en complacencia con la tabla de los nimeros de ciclos
térmicos y de vacio térmico. Si este intervalo de temperatura de 105 °C, mas un incremento o
decremento de 10 °C para calificacion, da como- resultado un aumento en los modos de fallas
irreales o los requisitos de disefio son irreales, el intervalo puede ser cambiado o reducido a su
extension necesaria. Para compensar un intervalo reducido, el nimero de ciclos térmicos para las
pruebas de aceptacion deben ser incrementados segun la nota 3 en la tabla 17. Para las unidades
expuestas a temperaturas criogenicas, los limites de aceptacion de temperaturas deben
comprender las temperaturas mas altas y las mas bajas con margenes de incertidumbre
apropiados. Para las unidades que no contienen elementos eléctricos ni electronicos, la prueba de
aceptacion debe tener minimo 1 ciclo de vacio térmico.

Prediccién Prueba
|
I
Caliente, calificacion
— Caliente, prueba de vuelo 6 —7
81 °C Tipico p’°‘°°a\]'/ﬁ°"‘°’6“ )Mérgen (10°C)

Aceptacion caliente

Temperatura
maxima esperada

* Margen de
incertidumbre C \l
térmico

Intervalo
—

analitico

*Ma’rgende( T T
incertidumbre /
térmico  Temperatura
minima esperada
B tacion fria
44°CTipico | ceptacion

‘ Frio, prueba de vuelo 6 >Mérgen (10°C)
— protocalificacion \ 1~

Frio, calificacion

e Denota el limite para satisfacer los requisitos de desempefio
* Parrafo 5.2.3.1
Figura 17. Intervalos de temperatura predecidos y de prueba para unidades.
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Para pruebas de vacio térmico a vehiculos, al menos una unidad debe de acercarse a su
temperatura alta de aceptacion durante los remojos calientes (hot soaks). Durante los remojos frios
(cold soaks) al menos una unidad debe de acercarse a su temperatura baja de aceptacion. Si se
selecciona la prueba ambiental de presién de ciclo térmico alternativa, el intervalo minimo de
temperatura debe ser 50 °C. El nimero de ciclos de vacio térmico y ciclo térmico se especifican en
la tabla 17.

5.12.1.2 AMBIENTE ACUSTICO, PRUEBAS DE ACEPTACION. Las pruebas de aceptacién de
espectro acustico deben ser de ambiente méaximo esperado (5.2.3.4), pero no menos que el
espectro minimo de campo libre en la figura 18. La duracién minima de la prueba de aceptacion
acustica es 1 minuto. :

5.12.1.3 AMBIENTE DE VIBRACION, PRUEBA DE ACEPTACION. La prueba de aceptacion del
espectro de vibracion aleatoria debe de ser de ambiente maximo esperado (5.2.3.5), pero no por
debajo del espectro minimo de acuerdo a la figura 5 para unidad o debajo del espectro minimo en la
figura 6 para un vehiculo. El espectro minimo para la unidad cuya masa no excede 23 kilogramos
(50 libras) podria ser evaluada sobre una base individual. La amplitud de la vibracion senoidal de
aceptacion, si es significante, debe ser aquella de la del ambiente méximo esperado de vibracién
senoidal (5.2.3.6). Cuando ocurran vibraciones del tipo aleatorio y senoidal durante la vida en
servicio (5.2.5.6) estas pueden ser méas severas que si se consideran separadamente entonces una
combinacion apropiada de los dos tipos de vibracion se deben usar para la prueba: La duracion
minima de la prueba de aceptacion de vibracion aleatoria debe ser de 1 minuto para cada uno de
los 3 ejes ortogonales.

\ Tabla 19. Niveles y duraciones tipicas de pruebas de aceptacion.

Prueba Unidades Vehiculos

Golpe Espectro minimo esperado, 1 activacién de eventos
llevar a cabo en direcciones productores de golpes
de 3 ejes significantes

Acustica Lo mismo que para los Envolvente del espectro
vehiculos maximo esperado y espectro

minimo, 1 minuto.
Vibracion Envolvente del espectro El mismo para las unidades,

maximo y minimo, 1 minuto en

cada uno de 3 ejes.

excepto el espectro minimo. .

Vacio térmico *

1 ciclo, -44 a +61 °C, vacio a
13.3 milipascales (10 Torr)

| 4 ciclos, -44 a +61 °C. La

misma presion que la unidad.

Ciclado térmico *

12.5 ciclos, -44 a +61 °C

Observa 6.2.7

Combinacién de vacio y
ciclado térmico *

8.5 ciclos térmicos y 4 ciclos
de vacio térmico, -44 a +61 °C

Observa 6.2.7

Carga de prueba

Para estructuras unidas y
estructuras hechas de
materiales compuestos, 0
teniendo construcciones del
tipo sandwich: 1.1 veces la

carga limite

El mismo que las unidades,
pero solo probado al nivel de
subsistema.

Presion de prueba

Para estructuras presurizadas,
1.1 veces la MEOP. Para
vasijas de presion y otros
componentes de presion,
cumplir con el MIL-STD-1522

Lo mismo para las unidades.

* Observa las tablas 16 y 17.

5.12.1.4. PRUEBAS DE ALMACENAJE: ACEPTACION PARA VEHICULO, SUBSISTEMA O
UNIDAD. Los requisitos para la prueba de almacenaje consisten de pruebas apropiadas después
del almacenaje (tales como vibracion, carga estética o presion, de temperatura) basadas en el
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disefio del vehiculo, la duracién y las condiciones del almacenaje. Los dispositivos que contengan
material sensible a la edad puedan requerir reexaminaciones periodicas y aquellas que tengan
elementos giratorios puedan requerir una operacién periodica.

A
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1/3 de octava banda central, frecuencia Hz

dB de referencia: micropascales

Valores de la Curva

1/3 octava banda central Nivel Minimo de 1/3 octava banda central | Nivel Minimo de

frecuencia en Hz. Presion de Sonido frecuencia en Hz. Presion de
(dB) Sonido (dB)
31 121 630 : 125
40 122 800 124
50 123 1000 - q 123
63 124 1250 122
80 125 1600 121
100 125.7 - 2000 120
125 126.5 2500 119
160 126.7 3150 118
200 127 4000 117
250 127 5000 116
315 126.7 6300 115
400 126.5 8000 114
500 125.7 10000 113
Mayores 138
Figura 18. Espectro acustico minimo de campo libre, pruebas de aceptacion para vehiculo y
unidad.

5.12.2 PRUEBAS DE ACEPTACION DE UNIDADES.

Las pruebas de aceptacion de la unidad deben normalmente ser llevadas a cabo enteramente al
nivel de unidad. Las pruebas de aceptacién de ciertas unidades (tales como las de arreglos solares,
los tubos de interconexion, los circuitos de radiofrecuencia y el arnés de cables) pueden ser
parcialmente llevadas a cabo a niveles mas altos de ensamble.

Cuando las unidades caen dentro de dos o mas categorias de la tabla XIll, las pruebas requeridas
especificadas para cada categoria se deben de aplicar. Por ejemplo, un sensor de estrella puede
ser considerado que cae dentro de las siguientes categorias: “Equipo eléctrico y electronico” y

" “Equipo 6ptico”. En este ejemplo, una prueba de ciclado térmico podria ser dirigida para el equipo
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electrénico, aun cuando no se requiera para equipo 6ptico. Similarmente, un actuador eléctrico que
maneja un motor cae dentro de las categorias de “Equipo eléctrico y electrénico” y de “Ensamble
mecanico movil”.

5.12.2.1 PRUEBA FUNCIONAL, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.1.1 PROPOSITO. La prueba funcional verifica que el desempefio eléctrico y mecanico de la
unidad satisface los requisitos operacionales especificos de la unidad.

5.12.2.2 Prueba de ciclado térmico, aceptacion unidad eléctrica y electrénica. Si se dirige una
prueba de ciclado térmico de calificacion (5.11.2) en vacio, la prueba de ciclado térmico de
aceptacion debe ser desarrollada en vacio y combinada con 5.12.2.3.

5.12.2.2.1 PROPOSITO. La prueba de ciclado térmico detecta los defectos del material y de
fabricacion previas a la instalacion de la unidad en el vehiculo, sometiéndola a ciclado térmico.

5.12.2.2.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Igual que el 5.11.2.2 excepto que, para ayudar a
alcanzar la temperatura baja, la unidad puede ser apagada cuando la temperatura de la unidad este
en o por debajo de su temperatura minima esperada (5.2.3.1).

5.12.2.3 PRUEBA DE VACIO TERMICO, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.3.1 PROPOSITO. La prueba de vacio térmico detecta defectos en el material y en la
fabricacién sometiendo la unidad a un ambiente de vacio térmico.

5.12.2.3.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Igual que el 5.11.3.2, excepto que el ambiente de
radiacion espacial nuclear no necesita ser simulado.

5.12.2.4 PRUEBA DE VIBRACI{)N, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.41 PROPOSITO. La prueba de vibracién detecta defectos en los materiales y en la
fabricacién sometiendo la unidad a ambientes de vibracion.

5.12.2.4.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. Igual que el 5.11.4.2, excepto que no se requieren las
conexiones de las estructuras hidraulicas y neumaticas. Las unidades montadas sobre aisladores

“de golpe y vibracién deben ser normaimente probados sobre una montura dura para asegurar que
el espectro minimo mostrado en la figura 19 es la entrada al dispositivo de prueba.
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Figura 19. Espectro minimo de Vibracién aleatoria. Prueba de aceptacion de unidad
5.12.2.5 PRUEBA ACUSTICA, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.5.1 PROPOSITO. La prueba acustica detecta defectos en los materiales y en la fabricacion
sometiendo la unidad a ambientes de acuUstica.

5.12.2.6 PRUEBA DE GOLPE, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.6.1 PROPOSITO. La intencién de la pnjeba de golpe es revelar los defectos en los
materiales y en la fabricacion de las unidades sometiéndolas a ambientes de golpes de alto impacto
en vuelo.

5.12.2.6.2 DESCRIPCION DE LA PRUEBA. La unidad debe ser conectada a sus puntos normales
de la misma instalacion o estructura usada para su prueba de calificacion de golpe (5.10.6.2). La
unidad debe estar eléctricamente energizada y monitoreada. La técnica de prueba empleada debe
ser idéntica a la seleccionada para su calificacion, diferenciando solo en el nivel y el nimero de
repeticiones. Se debe desarrollar una prueba funcional a la unidad antes y después de la prueba de
golpe. La unidad debe ser energizada durante la prueba. Los circuitos deben ser monitoreados por
intermitencia a lo maximo posible. ,

5.12.2.7 PRUEBA DE RESISTENCIA A CARGA, ACEPTACION DE LA UNIDAD DE
ESTRUCTURA.

5.12.2.7.1 PROPOSITO. La prueba de resistencia de carga debe ser dirigida a todas las unidades
estructurales hechas de materiales compuestos o que contengan partes unidas por adhesivos. La
prueba de resistencia a la carga detecta defectos en los materiales, los procesos y en la fabricacién
que podrian responder a resistencias de cargas estructurales. El requisito para la prueba de




resistencia a la carga es desistido si aprueba el método de evaluacion no destructivo, con un criterio
bien establecido para la aceptacion y el rechazo.

5.12.2.8 PRUEBA DE RESISTENCIA DE PRESION, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.8.1 PROPOSITO. La prueba de resistencia a la presion detecta defectos en los materiales y
en la fabricacion que podrian resultan en una falla de la vasija de presién u otra unidad en uso.

5.12.2.9 PRUEBA DE FUGA, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.9.1 PROPOSITO. La prueba de fuga o escape demuestra la capacidad de las unidades para
satisfacer los requisitos de escape especificos.

5.12.2.10 PRUEBAS DE DESGASTE, ACEPTACION DE LA UNIDAD.

5.12.2.10.1 PROP(')SlTo. La prueba de desgaste detecta defectos en los materiales y en la
fabricacién que ocurren tempranamente en la vida de la unidad y en el desgaste o corrido de las
unidades mecanicas que se desempefiaran de manera controlada, suave y consistente.

5.12.2.11 PRUEBA DE COMPATIBILIDAD ELECTROMAGNETICA (EMC), ACEPTACION DE LA
UNIDAD. ’

Las pruebas de aceptacion limitada de EMC deben ser llevadas a cabo sobre unidades que exhiben
' caracteristicas de emision o susceptibilidad, las cuales pueden afectar adversamente el desempefio
del vehiculo, para verificar que esas caracteristicas no se han deteriorado de los niveles de prueba
de calificacion. Las pruebas deben ser restringidas a solo aquellas necesarias para evaluar esas
caracteristicas criticas. : ,
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CAPITULO 6 “ RESULTADOS Y CONCLUSIONES ”

6.1 RESULTADOS.

Al término de este trabajo se lograron obtener los siguientes resultados:

e Primero se muestra el resumen de un programa de pruebas general (tablas 20 y 21), donde se
explica cada prueba que se debe de hacer a un satélite, esto es, para cada posible unidad o
subsistema se muestra el orden que se debe seguir de acuerdo a las pruebas seleccionadas y
dependiendo si se trata de la calificacion o aceptacion para vuelo; primero se califica el sistema
para su uso en el espacio, o sea, que es capaz de ser usado en vuelo espacial y luego se
acepta, aqui se comprueba que en realidad soportara las exigencias que encontrara la unidad o
subsistema una vez integrado cuando haya alcanzado su orbita.

e Para el caso de las tablas 20 y 21 se muestran como antes se mencioné el orden sugerido de
las pruebas asi como para el tipo de unidad a la cual se va a someter a dicha prueba pudiendo
ser esta el de las antenas, el de electronica y eléctrica, el de un arreglo solar, de una bateria,
una valvula o componente de presion, el de una vasija de presién, una unidad térmica, un
sistema o unidad optica o un componente estructural, siendo también sugerido cual es la
prueba que es requerida “R”, esto es, un requisito base para la calificacion y aceptacion de la
unidad, la denominada otra prueba “O”, que es la que tiene una baja probabilidad a ser
requerida y esta se podria realizar a criterio del Evaluador con el fin de obtener una mayor
fiabilidad en nuestro sistema a probar asi como las que no tiene razon realizarlas o que no son
requeridas “-“.

e Se obtuvo como resultado final un formato donde se muestra la relacién de pruebas propuesta
a realizar a los sistemas electronicos del SATEX donde se especifican los parametros o de
donde se debe tener la base para realizar dicha prueba y las mediciones que se deben hacer al
concluir dicha prueba, se debe hacer hincapié en que para la realizacion de dichas pruebas se
debe tener una nocion probabilistica de lo que se va a obtener, esto es, conocer las
mediciones basicas como lo pueden ser la media y la varianza asi como de desviacion
estandar entre otros parametros para obtener los resultados de la prueba, es también necesario
el conocer un procedimiento para el control del parametro del valor mevio siendo sugerido el
que se muestra en el método 5001 asi como también del parametro de distribucion dictado en
el método 5002.1 ambos del estandar MIL-STD-883E.

A continuacion se muestran las tablas 20 y 21, y después el formato final propuesto, cumpliendo el
objetivo propuesto y base de esta tesis, el programa de pruebas para los sistemas electronicos
espaciales.



Tabla 20. Base para la prueba de calificacién de unidad
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Prueba Parrafo Secuencia Eléctricay | Antena MMA Arreglo Bateria Valvula o Vasijade | Cohete | Térmico | Optico | Componente
Sugerido Sugerida Electrénica Solar Componente presién o estructural
. de presion componente

Inspeccion’ 5.4 1 R R R R R R R R R R R
Funcional’ 5.10.1 2 R R R R R R R R R R -
| Fuga 2 5.10.7 3,6,12 R - R - R R R (¢] (¢] - -
Golpe 5.10.6 4 R o4 (o) o* O o* o o4 (o) (o) (e]
Vibracion 5.10.4 5 R RS R RS R R R R R RS o’
Acustica . 5.10.5 5 (0] RS - RS - - _ _ RS N
Aceleracion 5.10.9 7 (¢} R (0] (0] - - (¢] - - R -
Ciclo 5.10.2 8 R - - - - - . B - - -
térmico

Vacio 5.10.3 9 R R R R R R o R R R (o]
térmico

Climatico 5.10.12 10 o (0] (0] (0] (0] (¢] (o] (0] (e] (0] -
Resistencia 5.10.8 1 0 - (0] - R R R R 0 - -

a la presion®

EMC 5.10.11 13 R (0] (e] - - - - - - - -
Vida 5.10.10 14 (0] o (0] (0] (0] (e] R® R o (e] o®
Explosion® 5.10.14 15 0 - - - o} (¢} R o (0] - -

Todos los requisitos de calificacién del vehiculo a ser especificados por la agencia procuradora.

Los simbolos se indican de la siguiente forma:

R = Requisito base (alta probabilidad a ser requerido).

Notas:

O = “Otro” (baja probabilidad a ser requerido).
- = No requerido (probabilidad despreciable a ser requerido).
MMA = Mechanical movement assembly

1.- Requerido antes y seguido de cada prueba apropiada. Incluye pruebas especiales como sea aplicable.
2.- Requerida cuando el componente este sellado o presurizado.
3.- Requerido cuando el componente este presurizado.
4.- Requerido cuando ei espectro maximo de golpe esperado en g's excede 0.8 veces la frecuencia an Hz.
5.- Si se requiere la prueba de actstica 6 vibracién, la que es mas practica, con la otra en discrecion.

6.- Para vasijas de presion, la prueba por MIL-STD-1522. Para componentes con presion, otros fuelles y otros dispositivos o lineas flexibles

7.- Prueba requerida si el componente estructural tiene un bajo margen para fatiga, o no es sujeto a prueba estatica de calificacién de fuerza.
8.- Para estructuras presurizadas, la prueba de ciclado de presion deben de requerirse.

de fluidos, pruebas de linea son discretas.
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Prueba Parrafo Secuencia Eléctricay | Antena | MMA | Arreglo | Bateria Valvula o Vasija de Cohete | Térmico | Optico Compo-
Sugerido Sugerida Electrénica Solar Componente presién o nente
de presion componente estructural

Inspeccion® 5.4 1 R R R R R R R R R R R
Funcional' 5.11.2.1 3 R R R R R R R R R R -
_Egga’ 5.11.2.9 4,712 R - R - R R R o o - -
Golpe 5.11.2.6 5 o* - - - - - - - - o -
Vibracion 5.11.2.4 6 R RS R RS R® R (e] R R RS -
Aclstica 5.11.25 6 0 RS - RS - - - - - RS -
Ciclo 5.11.2.2 8 R - - - - - - - - - -
térmico

Vacio 5.11.2.3 9 R? (0] R’ (0] RS R (e] R R R (0]
térmico

Desgaste 5.11.2.10 2 - - R - - R - R - - -
Resistencia 5.11.2.8 10 - - (0] - (o] R (0] (0] - - -

a la presion

Resistencia | 5.11.2.7 11 - - - - - - - - - - o¢
alacarga ) '

EMC 5.11.2.11 13 (0] - - - - - - - - - -

Todos los requisitos de calificacién del vehiculo a ser especificados por una agencia procuradora.
Los simbolos se indican de la siguiente forma:
R = Requisito base (alta probabilidad a ser requerido).

O = “Otro” (baja probabilidad a ser requerido).

- = No requerido (probabilidad despreciable a ser requerido).

MMA = Mechanical Movement Assembly

Notas:

1.- Requerido antes y después de cada prueba cuando sea apropiado. Incluye pruebas especiales cuando sea aplicable.
2.- Discreto para componentes sellados o de baja potencia.
3.- Aplicable solo a componentes sellados o presurizados.
4.- Requerido cuando los niveles de golpe son altos.

5.- Si se requiere la prueba de acastica o vibracion, la que se mas practica, con la otra en discrecion.
6.- Prueba requerida si se usan materiales compuestos. La prueba puede ser omitida si se usa un método aprobado de evaluacién no destructiva con un criterio de aceptacion y de
rechazo bien establecido.

7.- Excluyendo componentes hidraulicas para vehiculos de lanzamiento.
8.- No requerido para baterias que no pueden ser recargadas después de probar.
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ORDEN DE LAS PRUEBAS

S0P NAN A LN~

0.

Inspeccion.

Funcional.

Fuga.

Golpe.

Vibracién.

Fuga.

Ciclo térmico.

Vacio térmico.

Fuga.

Compatibilidad Electromagnética.
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PARAMETROS :

Inspeccion radiografica.
Dimensiones fisicas.

MEDICIONES :

Calidad radiografica requerida.
Indicador imagen - calidad a ser usado.
Grabadores, si no se requieren técnicas de pelicula.
Posicién o posiciones de los especimenes.
Indicador de marcas o dimensiones de el espécimen o especimenes a ser radiografiados
Evaluacién de las imagenes :
1) Tipo especifico de el equipo de vision, si se.requiere.
2) Magnificacion, si se requiere.
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PRUEBA :
“FUNCIONAL”

PARAMETROS :

Voltaje de alimentacion.
Impedancias.
Frecuencia.

Forma de ondas.
Continuidad eléctrica.
Estabilidad.

Respuesta en tiempo.

MEDICIONES :

Temperatura de referencia de la prueba.

Frecuencia de la prueba.

Duraci6n de la prueba.

Magnitud de el voltaje de la fuente de alimentacién
Corriente de la prueba.

Niveles de los voltajes de entrada.

Patrones logicos de entrada y salida.

Voltaje de umbral de salida.
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T SATEX Fecha.
CICeESE
PRUEBA :
) “FUG A”

PARAMETROS: :

Condicién de la prueba.
Presion de la prueba.

Razén o tasa de fuga normal.
Razén o tasa de fuga medida.
Sensibilidad.

MEDICIONES :

Letra de la condicién de la prueba especificada a ser aplicada.

Razén de fuga aceptada y rechazada para la condicién de la prueba.

Cuando se aplique, mediciones al dispositivo bajo prueba de acuerdo a 3.7 del Método 1014.10

del MIL-STD-883E.
Numero de ciclos de presion.
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Golpe mecanico.
Golpe de alto impacto.
Golpe pulso especificado.

— Ref. : PES - 001 - DET
. \ Proyecto : Edicién : BORRADOR
)f"‘ Fecha :FEBRERO, 1998
.- v P SATEX Pz(g:i;a
cicese
PRUEBA :
“GOLPE”

PARAMETROS :

MEDICIONES :

Temperatura de referencia de la prueba.

Frecuencia de la prueba.

Duracién de la prueba.

Magnitud de el voltaje de la fuente de alimentacién
Corriente de la prueba.

Niveles de los voltajes de entrada.

Patrones l6gicos de entrada y salida.

Voltaje de umbral de salida.

Meétodo de montura y accesorios.

Carga eléctrica sobre las condiciones operativas, si se aplica.

Monitoreo durante las pruebas, mediciones después de la prueba.
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— ) // SATEX Pagina :
CICESE
PRUEBA :
“VIBRACION?”
PARAMETROS :
Fatiga por vibracién.

Frecuencia variable.

MEDICIONES :

Pruebas y mediciones previas, durante y después a la vibracion.
Método de montura.

Voltajes y corrientes de la prueba.

Tiempo y orientacion del espécimen de prueba.

Duracién de la vibracion.

Condiciones de carga eléctrica.
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Ref. :PES - 001 - DET
Edicion : BORRADOR

|Fecha :FEBRERO, 1998

Pagina

PRUEBA :

“CICLO TERMICO”

PARAMETROS :
Stabilization bake.
Golpe térmico.

MEDICIONES :

Letra de la condicién y tipo de prueba (liquido o aire) de prueba.

Tipo de montaje.

Mediciones de punto final y examinaciones.
Mediciones intermedias.

Tiempo de recuperacion si es otro a 5 minutos.
Tiempo de transferencia

Mediciones antes y después del ciclo.

Nimero de ciclos térmicos.
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Proyecto :

SATEX

Ref. :PES - 001 -DET
Edicién : BORRADOR
Fecha :FEBRERO, 1998
Pagina

PRUEBA :

“YACIO TERMICO”

PARAMETROS :

Golpe térmico.

Presion barométrica.

MEDICIONES :

Tiempo de recuperacion si es otro a 5 minutos.

Tipo de montaje.

Tipo de prueba (aire o liquido) y condici6n de la prueba.
Tiempo de transferencia.

Mediciones antes y después del ciclo.
Pruebas durante y después de la exposicion a presion reducida.
Tiempo de exposicion previo a las mediciones
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Ediciéon : BORRADOR
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Pagina :

PRUEBA :

“COMPATIBILIDAD ELECTROMAGNETICA”

CONSIDERACIONES :

La prueba debe ser realizada de acuerdo con los requisitos establecidos en el MIL-STD-1541
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6.2 APORTACIONES

Las principales aportaciones de este trabajo son las siguientes:

e Un estudio acerca de las pruebas a las que se deben de someter los dispositivos electronicos y
en general cualquier sistema o subsistema que deba ser usado dentro de un satélite para su
uso en vuelo espacial esto en el marco del proyecto SATEX.

e Mostrar y presentar las pruebas y procedimientos necesarios a seguir, dictados por las
agencias de gobierno de otros paises que norman y supervisan la puesta en orbita de satélites
con el fin de obtener un mejor control del dispositivo que va a ser puesto en orbita.

e Se muestra la secuencia propuesta de pruebas en el programa especifico quedando a
discrecion otras pruebas que se puedan requerir dependiendo de la unidad o sistema al que se
le van a realizar dichas pruebas, ademas de mostrar de grosso modo la mayoria de las pruebas
a las que se deben de someter segun el capitulo Il

e El estudio realizado es sino el primero en México si de los primeros hecho en su tipo debido a la
naturaleza incipiente de los proyectos espaciales en nuestro tipo y, ademas, la mayoria de la
informacion que existente esta escrita en otros idiomas, de paises que ya tienen experiencia en
el campo.

e Parte de este trabajo de tesis fue enviado para participar en el concurso de seleccion para
ponencias y conferencias para el congreso CIECE 1998 en Durango, siendo elegido para
participar como conferencia del mismo con el titulo “Analisis 'y disefio de un programa de
pruebas para sistemas electronicos espaciales”.

6.3 RECOMENDACIONES.

Ante la culminacién de este trabajo se realizan las siguientes recomendaciones:

e Para la eleccién de los componentes se propone que como minimo éstos cumplan las
exigencias de algiin estandar militar sino espacial como lo puede ser el MIL-STD-883 que es el
propuesto para este fin dando también dentro del resumen del mismo una relacién de pruebas
propuestas para someterlos para su seleccion evitandose las pruebas de tipo de analisis
destructivo siendo para este fin no necesarias aunque valdria la pena realizar sino todas por lo
menos las orientadas al analisis interno de los componentes una vez sometidos a las pruebas.

e En cuanto a los sistemas en conjunto algunas pruebas extras que se les podrian realizar serian
aquellas dictadas en el resumen del estandar MIL-STD-202 esto con el fin de obtener mayor
fiabilidad en el sistema.

e Sise desea hacer un procedimiento para el andlisis de fallas para los componentes valdria la
pena considera como base o referencia el propuesto en el método 5003 del estandar MIL-STD-

883E.

e Para la realizacion de los escrutinios o revisiones (screening), éstos se deben hacer en base a
los especificado en el método 5004.10 y su apéndice también del estandar MIL-STD-883E.

e Generar un mayor contacto con las agencias encargadas de la puesta en orbita de los satélites
para la validacion del programa propuesto con uno real hecho por éstas basado en su
experiencia con la finalidad de conocer las pruebas en las que se deba poner mayor atencién
en su elaboracion.
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Lograr una mayor comunicacion con las agencias o instituciones encargadas de realizar las
pruebas a los dispositivos electrénicos para, si es posible, conocer sus instalaciones y
procedimientos para obtener la mayor informacion posible con el fin de saber y conocer los
formatos que se deban llenar para la entrega de los mismos, estas pueden ser la Jet
Propulsion Laboratory (J.P.L.) de la NASA, el de la empresa Space Electronics Inc. (SEi) o el
de la Agencia Espacial Europea (ESA) la cual sera la encargada de la puesta en orbita del
satélite SATEX.
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6.4 “CONCLUSIONES”

La realizacion de este estudio ha permitido conocer las exigencias a las que se someten
los dispositivos electronicos usados en vuelo espacial, conociendo el proceso al que se deben
de someter tanto los componentes, como los sistemas haciendo uso de estandares militares
como el MIL-STD-883 asi como del MIL-STD-202 siendo éstos los principales, no sin antes
comentar que existen diversos estandares que se especializan en la eleccion de los
componentes electrénicos tales como los diodos y transistores asi como para los capacitores,
resistencias y bobinas siendo los que se mencionan los que se usan, el primero para dispositivos
microelectronicos y el segundo para los sistemas electrénicos ya ensamblados.

También se noté que la parte principal y primordial es la fiabilidad y confiabilidad de
nuestro sistema. Para asegurar la fiabilidad del sistema primero debemos someter al satélite, sus
sistemas, subsistemas y unidades a un proceso de pruebas que van desde las pruebas de
desarrollo que son aquellas que se hacen cuando se esta generando el sistema pasando por las
pruebas de calificacion que son aquellas donde hasta cierto punto se “califica” el hardware
empleado para su uso en vuelo espacial y las pruebas de aceptacion que son las pruebas que
podemos hacer previo a la entrega del satélite a la agencia lanzadora, ya aqui se haran otro tipo
de pruebas para verificar lo que nosotros estipulamos en nuestros programas de pruebas, pero
esta vez los que las hacen son los de la agencia encargada del lanzamiento o alguna institucion
calificada por dicha agencia, siendo esto el punto en el cual se puso el mayor enfoque, el de
determinar la relacion de pruebas a las que se deben de someter las unidades que seran usadas
para vuelo espacial.

Aqui cabe hacer mencioén que la informacién con la que se conté fue el estandar MIL-
STD-1540 y la mayoria de la informacién es sélo para propésitos y agencias especificas siendo
este el principal problema que se afront6 logrando conseguir parte de ella mediante consultas a
la base mundial de informacion o red de redes que es la Internet logrando entrar a los servidores
de el Departamento de la Defensa de el Gobierno de Estados Unidos, a servidores de la milicia
en ltalia e Inglaterra siendo el de este ultimo donde se logré conseguir el estandar MIL-STD- 883,
para lograr conseguir el estandar MIL-STD-202 se logré platicar con un expositor en la exhibicion
de electrénica que se realiza en Del Mar, California que gracias a esta se logré6 mantener un
contacto con una persona de la compafiia Space Electronics Inc., siendo este el que me facilito
dicho estandar.

Por otro lado es importante sefialar que el desarrollo de estas experiencias permite definir
los parametros y procedimientos mas importantes para el desarrollo de sistemas electrénicos
espaciales con el fin de poder determinar el proceso mediante el cual se puedan validar los
componentes de grado mas bajo, econémicamente mas accesibles con el fin de poder llevar a
cabo el desarrollo de misiones espaciales mas rapido y con menos dinero, un ejemplo claro de
esto es la sonda enviada a investigar al planeta Marte la cual comparada en cuanto a costo -
beneficio con ofras sondas espaciales enviadas a investigar dicho planeta a sido
exageradamente mejor debido a que se gasto mucho menos que lo que se gasta normalmente
logrando amartizar y entrar en contacto con dicho planeta conociendo no sélo su atmosfera si no
ademas de entrar en contacto con su superficie y conocer de esta manera la composicion del
mismo. ' .

También es de resaltar el hecho de profundizar en estas areas permite asimilar y generar
el conocimiento tecnologico tal que se puede apoyar a la industria en sus procesos de
manufactura para de esta manera elevar su nivel de calidad. '
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