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“Just because a spacecraft is small, it doesn’t make it easy.

A highly constrained spacecraft can push the engineering,

push the ingenuity of the team in a way that, in every way,

is comparable to some of these big missions that we’re doing.”

(Dr. Thomas Zurbuchen, NASA Associate Administrator, 2018)



RESUMO

Uma das principais característica de missões espaciais desenvolvidas com base em
satélites do tipo Cubesat consiste no baixo custo. Porém, essa característica possui
impacto direto na alta taxa de falhas observada ao longo dos anos nesse tipo de
satélite. Visando contribuir com a melhoria dos níveis de confiabilidade de sistemas
espaciais utilizados em Cubesats, na presente pesquisa foi realizada uma investigação
nas técnicas de projeto e verificação de hardware para o segmento espacial. Durante a
pesquisa foi realizado um estudo e a seleção de normas a serem utilizadas como guia
para o desenvolvimento de Cubesats, com o objetivo de formalizar e padronizar não
apenas a gerência do processo de desenvolvimento, mas também as atividades de
engenharia. Foi identificado um fluxo de projeto e desenvolvimento a ser utilizado em
futuras missões, e esse fluxo foi utilizado em um estudo de caso de implementação de
uma placa para ser utilizada como o centro computacional de um Cubesat: a Payload
XL. Como parte do estudo de caso foi elaborado o plano de montagem, integração e
verificação (AIV) da plataforma Advanced Payload Processors (APPs) a qual a Payload
XL faz parte. Para tal, foram utilizadas como base as normas ECSS, e boas práticas
da indústria adotadas em outros projetos do SpaceLab. A pesquisa foi realizada no
contexto da missão GOMX-5, com previsão de lançamento no primeiro semestre de
2022, através de uma parceria entre a Universidade Federal de Santa Catarina (UFSC),
European Space Agency (ESA), a Cobham Gailer, a GMV, a CBK e a GOMSpace, estas
quatro últimas sendo empresas europeias consolidadas no setor espacial.

Palavras-chave: Fluxo de projeto, Cubesats, Normas ECSS, Hardware, AIV, Confiabi-
lidade.



ABSTRACT

A distinctive feature of Cubesat based missions is their low cost. However, this char-
acteristic has a direct impact on the high failure rate observed over the years in this
type of satellite. Aiming to improve reliability figures of embedded systems used in
Cubesats, this research investigates design and verification techniques to be employed
in the space segment. A study was carried out to select and to adapt standards to be
used as a guide for the development of Cubesats. The goal was to choose a flow to be
followed not only for project management but also in engineering activities. The chosen
design and development flow was used in a case study of a board designed to be the
computational module of a Cubesat: the Payload-XL. As part of the case study, the
Assembly, Integration, and Verification (AIV) plan for the Advanced Payload Proces-
sors (APPs) platform was prepared. To this end, ECSS standards and good industry
practices adopted in other SpaceLab projects were used as a basis. The research
was carried out in the context of the GOMX-5 mission, scheduled to be launched in
the first half of 2022, through a partnership between the Federal University of Santa
Catarina (UFSC), the European Space Agency (ESA), Cobham Gailer, GMV, CBK and
GOMSpace, the last four being consolidated European companies in the space sector.

Keywords: Design flow, Cubesats, ECSS Standards, Hardware, AIV, Reliability.
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1 INTRODUÇÃO

Desde 2012 os pequenos satélites têm se tornado cada vez mais comuns em

diversas aplicações (CHO et al., 2015). Além de aplicações governamentais (SHAO

et al., 2019), militares (PERSICO et al., 2017; GRANGER; DALGLEISH, 2015), cien-

tíficas (NORTON et al., 2016; YU; ZHOU, 2014) e educacionais (SPACELAB, 2020;

CHIN et al., 2013; DAHBI et al., 2017), aplicações comerciais de larga escala têm

sido implementadas como a constelação Starlink (SPACEX, 2020) para prover Internet

banda larga em escala global. Esta nova era de exploração espacial é direcionada pela

redução de custo das plataformas espaciais (GEORGE; WILSON, C. M., 2018), minia-

turização (GREGORIO; ALIMENTI, 2018), uso de componentes tolerantes a radiação

(radiation-hardened, rad-hard) (RIGO, C. A. et al., 2019; MERL; GRAHAM, 2016) e

componentes comerciais (commercial off-the-shelf - COTS) combinados com técnicas

de mitigação de falhas (JULIEN et al., 2017; LOVASCIO et al., 2019).

Complementarmente a este movimento, vários estudos têm sido realizados para

caracterizar a radiação no ambiente espacial (MERLENGHI et al., 2017; SECONDO

et al., 2018; ECSS, 2020b), avaliar os efeitos da radiação em componentes COTS

comumente utilizados em Cubesats (SINCLAIR; JONATHAN, 2013; GUERTIN et al.,

2015), propor metodologias para aumentar a confiabilidade dos sistemas (WILSON, C.

et al., 2016) e a tolerância à radiação dos pequenos satélites (BONIN; STRAS, 2018).

Para nortear o desenvolvimento de sistemas espaciais existem várias normas e

manuais, em particular as normas do European Cooperation for Space Standardization

(ECSS). Porém a maior parte desse material é focado em sistemas espaciais de alta

complexidade necessitando várias etapas no ciclo de desenvolvimento que aumentam

a duração do projeto, o custo, e exige muito tempo em revisões de projeto e preparação

de documentação técnica, não sendo adequado para o desenvolvimento de missões

de baixo custo como os Cubesats. Nesse contexto aparece a ESA que define um

guia para adaptação das normas ECSS, o (ESA-ESTEC, 2016), que determina quais

normas devem ser seguidas e quais partes dessas normas devem ser ajustadas para

a utilização no desenvolvimento de Cubesats.

Este trabalho apresenta um fluxo baseado nas normas e em técnicas de projeto

para desenvolvimento e verificação de Cubesats, aliando agilidade, confiabilidade e

baixo custo na implementação desses sistemas.

1.1 OBJETIVOS

1.1.1 Objetivo Geral

Investigação de técnicas de concepção de hardware para sistemas espaciais e

aplicação no projeto e desenvolvimento de Cubesats, visando melhoria de confiabili-
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dade de missões.

1.1.2 Objetivos Específicos

• Investigação do estado da arte de projetos de hardware para pequenos satélites.

• Análise e compilação de padrões internacionais de projeto de sistemas espaciais.

• Demonstração do fluxo de projeto por intermédio de um estudo de caso.

1.1.3 Estrutura do trabalho

O Capítulo 1 contém a introdução e os objetivos desse trabalho.

O Capítulo 2 apresenta a fundamentação teórica descrevendo os principais

conceitos do ambiente espacial e de projetos espaciais.

No Capítulo 3 é explicada a metodologia utilizada para o desenvolvimento desse

trabalho.

O Capítulo 4 aborda trabalhos que mostram técnicas de desenvolvimento e

verificação de sistemas de Cubesats.

No Capítulo 5 são estudadas as normas para sistemas espaciais focando em

sua adaptação para o cenário de desenvolvimento de Cubesats.

No Capítulo 6 é apresentado um estudo de caso do desenvolvimento de uma

plataforma computacional seguindo as normas estudadas no Capítulo 5 e algumas

das técnicas propostas nos trabalhos introduzidos no Capítulo 4.

O Capítulo 7 estende o estudo de caso fazendo um plano de integração e

verificação para o sistema desenvolvido no Capítulo 6 no contexto da missão GOMX-5.

O Capítulo 8 encerra este trabalho com a sua conclusão.
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2 FUNDAMENTAÇÃO TEÓRICA

Antes de iniciarmos as discussões sobre as técnicas de projeto e suas apli-

cações se faz necessária uma breve introdução ao conceito de Cubesat, ambiente

espacial, confiabilidade de sistemas.

2.1 CUBESAT

O padrão Cubesat foi definido em 1999 pelo Dr. Jordi Puig-Suari, da California

Polytechnic State University (Cal Poly) em cooperação com o Prof. Bob Twiggs, do

Stanford University’s Space Systems Development Laboratory (SSDL). A ideia inicial

era prover uma iniciativa de programa espacial padronizada e de baixo custo para a

comunidade científica universitária (THE CUBESAT PROGRAM, 2014).

Segundo Fortescue et al. (2003) os satélites podem ser divididos segundo a sua

massa de acordo com a Tabela 1

Tabela 1 – Classificação de satélites segundo sua massa.

Classe Massa [Kg]

Satélite grande > 1000
Satélite pequeno 500 - 1000
Minisatélite 100 - 500
Microsatélite 10 - 100
Nanosatélite 1 - 10
Picosatélite < 1

Fonte – (FORTESCUE et al., 2003)

Por definição, a unidade básica de um Cubesat consiste em um satélite em

forma de cubo com 10cm de lado e pesando até 1,33Kg (THE CUBESAT PROGRAM,

2014), com isso ele se encaixa no grupo do nanosatélites ou nanosats. Esse cubo é

conhecido como 1U e é comum encontrar nanosatélites formados por vários blocos de

1U, sendo os mais comuns: 2U, 3U, 6U e 12U.

A cada ano estamos presenciando um aumento no número de objetos em órbita

da Terra (ESA SPACE DEBRIS OFFICE, 2020) e de missões utilizando pequenos

satélites. Inicialmente, esse tipo de satélite era utilizado para experimentos científicos

e aplicações educacionais e, recentemente, passaram a ser utilizados também em

aplicações comerciais (CHO; GRAZIANI, 2017).

Kulu (2021) mantém uma base de dados periodicamente atualizada contendo

missões de pequenos satélites desde 1998. São compilados dados de diversas fontes

incluindo International Amateur Radio Union (IARU) (IARU, 2021), Nasa Spaceflight

(NASA, 2021) e SPOON (U.S. GOVERNMENT, 2021). Analisando as missões listadas

em (KULU, 2021), vemos a rápida expansão no número de missões a partir de 2012.
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Tabela 2 – Distribuição do número de missões por país

Colocação País Número de missões % Total

1º Estados Unidos 1627 54,8%
2º Reino Unido 310 10,4%
3º China 98 3,3%
4º Japão 75 2,5%
5º Alemanha 68 2,3%
6º Canadá 68 2,3%
7º Espanha 54 1,8%
8º França 53 1,8%
9º Rússia 45 1,5%

10º Suíça 41 1,4%
11º Austrália 41 1,4%
12º Itália 39 1,3%
13º Israel 36 1,2%
14º Índia 31 1,0%
15º Dinamarca 28 0,9%
16º Coreia do Sul 23 0,8%
17º Holanda 23 0,8%
18º Polônia 21 0,7%
19º Singapura 14 0,5%
20º Brasil 13 0,4%

- Demais países 273 8,8%

Fonte – Adaptado de (KULU, 2021).

lançamento para os próximos anos.

2.2 ÓRBITAS

Uma órbita é definida como sendo uma trajetória que é repetida periodicamente

e esse movimento é governado pelas forças centrífuga e centrípeta devido a atração

gravitacional de um corpo. Tanto o movimento dos planetas ao redor do Sol quanto

dos satélites ao redor da Terra são exemplos de órbitas. A órbita de um satélite, que

geralmente é elíptica, é caracterizada pelos seguintes parâmetros: nós ascendentes

e descendentes, equinócios, solstícios, apogeu, perigeu, excentricidade, semi-eixo

maior, ascensão reta do nó ascendente, inclinação, argumento do perigeu, verdadeira

anomalia do satélite e ângulos que definem a direção do satélite (MAINI; AGRAWAL,

2014).

Um aspecto relevante na classificação das órbitas é a sua distância em relação

a Terra pois influencia na visada, no atraso e potência necessária para transmissão de

sinais e na quantidade e tipo de radiação ao qual um satélite será exposto. São classifi-

cadas como: órbitas terrestres baixas, Low Earth Orbit (LEO), órbitas terrestres médias,

Medium Earth Orbit (MEO) e órbitas terrestres geoestacionárias, Geostationary Earth

Orbit (GEO).

Satélites em órbitas terrestres baixas LEO estão situados entre 160 e 500km
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binação do campo gerado pelo movimento do metal líquido no núcleo superior da terra

e pelo campo magnético estático de fontes geológicas da litosfera e manto superior. Já

o campo magnético externo conta com uma parcela induzida pelo fluxo de correntes

na ionosfera e por sistemas de correntes na magnetosfera que são controlados pela

interação do campo da terra com os ventos solares. A morfologia do campo geomag-

nético é praticamente dipolar, quando considerado longe da terra, e é 11º inclinado em

relação ao eixo de rotação da terra (ECSS, 2020b).

O campo magnético da Terra funciona como um escudo e protege as regiões

próximas a Terra de partículas energéticas solares e raios cósmicos. Porém essas

partículas podem atingir mais facilmente as regiões polares e altitudes mais altas

como a órbita geoestacionária.

Cinturões de Van Allen

Existem elétrons e íons energéticos aprisionados no campo magnético ao redor

da Terra nos chamados cinturões de radiação, também conhecidos com cinturões de

Van Allen. Esses cinturões se estendem de 100 a 65000km e consistem, principal-

mente, em elétrons até alguns MeV de energia e prótons com várias centenas de MeV

(ECSS, 2020b).

Como o eixo magnético da Terra é inclinado em relação ao eixo de rotação a

parte interior dos cinturões de radiação se encontram mais próximos a Terra na região

do Atlântico Sul proporcionando um fluxo de partículas energéticas mais elevado nessa

região. Esse fenômeno é conhecido como Anomalia do Atlântico Sul, South Atlantic

Anomaly (SAA).

Partículas solares energéticas

Partículas solares energéticas possuem alta energia e são encontradas no es-

paço interplanetário e em regiões próximas a Terra. Elas ocorrem um rajadas de curta

duração, de poucas horas a vários dias, que estão relacionadas à atividade solar. São

compostas por elétrons, prótons e íons pesado com energia entre dezenas de keV a

GeV (ECSS, 2020b).

Raios cósmicos galáticos

São partículas energéticas que vem de fora do sistema solar, sendo composto

por elétrons, prótons e núcleos completamente ionizados (ECSS, 2020b).

Radiação eletromagnética natural

Um veículo espacial em LEO recebe radiação eletromagnética vindas de três

principais fontes externas: a maior contribuição vem do fluxo solar direto seguido

pela fração de radiação solar refletida pela Terra, chamada albedo, e da radiação
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infravermelha emitida pela Terra (ECSS, 2020b).

2.4 TESTE E CONFIABILIDADE DE SISTEMAS

De acordo com Avizienis et al.(2004), a melhoria da confiabilidade de um sis-

tema pode ser alcançada ao se aplicar um conjunto de técnicas. Por exemplo, a utiliza-

ção de redundância possibilita que um serviço atenda as especificações de um sistema

a despeito da ocorrência de falhas. Esta redundância, em um sistema computacional,

pode ser: de hardware (ex: utilização de circuitos extras), software (ex: programas de

diagnóstico) ou temporal (ex: repetição de operações). Em qualquer um dos casos, é

necessário utilizar alguma forma de detecção de erros com o objetivo de identificar a

existência de estados de inconsistência do sistema.

A identificação de estados inconsistentes é o objetivo principal dos processos de

verificação e validação utilizados na qualificação de sistemas. Assim sendo, pode-se

dizer que a detecção é o ponto de partida para a execução das demais fases desses

processos. É com base na constatação de que houve um desvio com relação ao com-

portamento previsto na especificação inicial que iniciam as atividades de identificação

e sinalização das inconsistências. Um dos mecanismos de detecção consiste na apli-

cação de estímulos às entradas de um dispositivo, comparando os valores fornecidos

pelas saídas com os esperados a partir da especificação. Se o valor observado for dife-

rente do esperado, logo um determinado procedimento de teste detectou a existência

de uma falha.

A utilização de tolerância a falhas visa fornecer maior confiabilidade ou maior

disponibilidade a um sistema, podendo ambos parâmetros serem afetados pelas técni-

cas. Porém, a aplicação das estratégias de tolerância a falhas, invariavelmente, resulta

em uma queda no desempenho do sistema devida, no mínimo, ao tempo gasto para

realização de testes, comparação de resultados ou sincronização de atividades. Esse

aspecto resulta em um grande incentivo para o estudo de técnicas para realização de

testes mais rápidos, sem perdas substanciais nos índices de cobertura de falhas.

De acordo com os conceitos para falha, erro e defeito, apresentados ainda por

Laprie (2004): um sistema apresenta um defeito quando o serviço por ele fornecido

encontra-se em um estado diferente do especificado; o erro é alguma alteração no

sistema, que pode levá-lo a fornecer um serviço diferente do especificado, logo o erro

é o causador do defeito; e, a falha é a causa primária de um mau funcionamento ou

defeito que venha a ocorrer no sistema. Assim, com a utilização da detecção de erros,

é possível evitar a existência de defeitos em um sistema, por intermédio do mascara-

mento da falha causadora do erro. A detecção do erro é realizada por intermédio de

um teste.

Existe uma relação estrita entre o modelo de falhas considerado em sua re-

presentação e a implementação de técnicas de tolerância a falhas. Considerando o
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vínculo de consequência existente entre falhas e erros e a relação entre erros e forma

de detecção (a detecção percebe erros, não falhas), pode-se perceber a importância

da escolha adequada dos modelos de falhas para a implementação dos procedimentos

de detecção de erros ou testes. As falhas podem ser divididas em dois tipos: físicas;

ou humanas. As falhas físicas podem ser permanentes ou temporárias, que por sua

vez podem ser classificadas como intermitentes ou temporárias. As falhas humanas

podem ser de projeto ou de interação com o sistema.

A presente pesquisa visa melhorar a confiabilidade de um sistema do tipo Cube-

sat, cobrindo tanto as falhas físicas quanto as falhas humanas. As falhas de projeto são

tratadas antes do lançamento do satélite, e as falhas de interação são tratadas durante

a operação do mesmo. As falhas permanentes ocorrem devido ao desgaste natural

de componentes eletrônicos; falhas intermitentes ocorrem quando um componente

está em vias de desenvolver uma falha permanente; e falhas transitórias ocorrem de-

vido a fatores externos ao dispositivo, como por exemplo, radiação eletromagnética ou

bombardeamento de partículas radiativas. As falhas transitórias podem ser eliminadas

com o uso de proteções adequadas, mas as outras são inerentes aos componentes

eletrônicos, portanto constituem-se em alvo do presente trabalho.
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3 METODOLOGIA

Este trabalho foi realizado em três etapas sequenciais referentes aos objetivos

específicos: investigação no estado da arte de projetos de hardware com foco em

pequenos satélites; investigação e seleção de normas internacionais para utilização no

projeto de sistemas espaciais; desenvolvimento de estudo de caso objetivando colocar

em prática o conhecimento obtido no estudo das normas. Essas etapas foram plane-

jadas visando exercitar o fluxo completo de projeto e desenvolvimento de Cubesats,

tendo como foco a melhoria dos aspectos de confiabilidade do satélite.

Inicialmente foi realizada uma investigação sobre o estado da arte de projetos

de hardware para sistemas espaciais focados em pequenos satélites nos contextos

mundial e brasileiro. A pesquisa foi realizada a partir dos trabalhos publicados na última

década em bases de dados relevantes à área de estudo, principalmente o Institute of

Electrical and Electronics Engineers (IEEE) e levou em consideração os principais

desafios e avanços no desenvolvimento de Cubesats. Os trabalhos foram agrupados

em três categorias: planejamento da missão; projeto e implementação; e verificação.

A segunda etapa consistiu em investigar padrões internacionais de projeto de

sistemas espaciais baseados nas normas ECSS e sua aplicabilidade para Cubesats.

Essa etapa teve como motivação o fato do trabalho estar vinculado ao Laboratório de

Pesquisa em Sistemas Espaciais (SpaceLab) do Centro Tecnológico da UFSC, que

segue as normas ECSS desde 1998 como resultado de uma parceria com a ESA.

Durante a pesquisa foram seguidas as orientações de (ESA-ESTEC, 2016) que apon-

tam e ajustam quais normas ECSS devem ser consideradas no desenvolvimento de

Cubesats quanto a verificação, teste, ambiente espacial e módulos elétrico-eletrônicos.

Também foram selecionadas e analisadas normas adicionais devido à sua relação

direta com o desenvolvimento de hardware para sistemas espaciais como, por exem-

plo, regras de projeto de placas de circuito impresso (Printed Circuit Boards, PCBs),

normas para o teste de liberação de gás (outgassing) em ambiente vácuo-térmico para

a triagem de materiais para uso no espaço, e normas para ensaios de compatibilidade

eletromagnética (do Inglês, Electromagnetic Compatibility, EMC).

A partir do entendimento da filosofia de projeto adotada em outras missões, e

da investigação na área de normatização, foi definida uma sequência de atividades a

ser seguida em projetos de Cubesats. Basicamente, entre a ideia inicial de um sistema

para Cubesat e a sua completa implementação e qualificação existem diversas etapas

a serem seguidas para que sejam feitos o planejamento, a execução, e sua verificação.

A Figura 22 lista a sequência de atividades adotada nessa pesquisa.

Utilizando o fluxo de projeto como referência, na terceira etapa da metodologia

foi desenvolvido um estudo de caso. As lições aprendidas durante o desenvolvimento

foram utilizadas como realimentação para melhoria do fluxo. Com isso, foi possível o
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desenvolvimento não apenas do projeto do hardware, mas também do planejamento

do processo de verificação. Durante o processo, foram seguidas as normas ECSS,

boas práticas da indústria apresentadas em tutoriais, application notes, manuais e

técnicas adotadas em outros projetos do SpaceLab descritos em artigos, dissertações,

teses e documentação de projeto. Como resultado do estudo de caso foi concebida a

Payload XL, que consiste em um sistema computacional para Cubesats.

A primeira versão da Payload XL foi desenvolvida em 2019 e é apresentada

no apêndice A. Em seguida uma nova versão foi elaborada contemplando algumas

modificações na arquitetura para permitir a conexão com as outras placas que fazem

parte do APPs. O APPs, integrante da missão GOMX-5, é uma plataforma de processa-

mento em 1U contendo 5 subsistemas, desenvolvida por um consórcio composto pela

UFSC, a Cobhan Gaisler, a CBK, e a GMV, com o apoio da ESA, visando demonstrar

plataformas de processamento baseadas em microcontroladores, processadores, FP-

GAs e um Global Navigation Satellite System (GNSS) Software Defined Radio (SDR).

A Payload XL foi fabricada em abril de 2021, sendo financiada pela ESA, e seu plano

de verificação será executado entre julho e agosto de 2021 nas dependências do ES-

TEC/ESA na Holanda. O lançamento do GOMX-5 está previsto para o final do primeiro

semestre de 2022.
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4 ESTADO DA ARTE

Nos últimos anos a atenção dada ao desenvolvimento de pequenos satélites

tem aumentado juntamente com o movimento de miniaturização e larga escala de

integração dos dispositivos eletrônicos. Com isso diversas iniciativas surgem a cada

dia com o intuito de desenvolver e aperfeiçoar técnicas de análise, projeto e verificação

nesse cenário.

Este capítulo busca estudos que apresentam essas técnicas de modo a prover

ferramentas que podem vir a ser utilizadas nas várias etapas do fluxo de desenvol-

vimento de missões Cubesat. Os três pilares adotados para a segmentação dos tra-

balhos são: Planejamento, que engloba as atividades preliminares que norteiam todo

o ciclo de vida do projeto; Execução, contemplando as etapas de desenvolvimento

propriamente ditos; e Verificação, consistindo nas atividades de teste e qualificação

desses sistemas.

4.1 PLANEJAMENTO DE PROJETO

Cho et al. (2015) e Cho e Graziani (2017) introduzem o conceito de Lean Sa-

tellite como sendo um pequeno satélite que preza pelo baixo custo e curto tempo de

desenvolvimento mas que consegue seguir uma metodologia mínima de qualificação

garantindo a redução de falhas na missão. O resultado desse trabalho é a norma

ISO 17770:2017 (Space systems — Cube satellites) que define o Cubesat e lista os

requisitos de projeto, qualificação e testes.

Luo et al.(2018) propõe um método de gerenciamento de projeto chamado

“Principais Revisões de Projeto” inspirado nos ciclos de vida de projetos espaciais

da ECSS e da National Aeronautics and Space Administration (NASA). O método

é formado por apenas quatro revisões de projeto, são elas: System Design Review

(SDR), Preliminary Design Review (PDR), Critical Design Review (CDR) e Operational

Readiness Review (ORR).

O FloripaSat-1 foi uma missão totalmente desenvolvida por estudantes do Spa-

ceLab da UFSC. Sendo um cubesat 1U formado por 5 subsistemas: o módulo On-

Board Data Handling (OBDH), o sistema Telemetry, Tracking and Command (TTC), o

Electric Power System (EPS) e o Attitude Determination and Control System (ADCS),

tendo como carga útil um repetidor de rádio amador. Foi uma missão completamente

desenvolvida e operada pelos pesquisadores do SpaceLab com lançamento em 2019

na China, com apoio da Agência Espacial Brasileira. Vários trabalhos foram publicados

a partir dessa missão: (VEGA et al., 2015) e (MARCELINO et al., 2020) que descre-

vem o desenvolvimento de todos os módulos do satélite e (KESSLER et al., 2015) e

(MARIANO et al., 2020) que elencam toda a campanha de validação e qualificação

do satélite. Durante o desenvolvimento do satélite, foram realizadas quatro revisões
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de projeto: PDR; CDR do Modelo de Engenharia v.1.; CDR do Modelo de Engenharia

v.2. (Protoflight); e Acceptance Review (AR). A segunda CDR foi necessária uma vez

que foram identificados problemas durante os testes do Modelo de Engenharia original.

Os problemas foram corrigidos, e uma nova CDR foi realizada, dessa vez já conside-

rando o Modelo de Voo, que consistiu em um Modelo de Engenharia fabricado para

ser utilizado como Protoflight (COAN et al., 2017).

4.2 DESENVOLVIMENTO DE HARDWARE E RESISTÊNCIA À RADIAÇÃO

Conforme introduzido no Capítulo 2, o ambiente espacial apresenta diversos

desafios. Um deles diz respeito aos efeitos da radiação oriundos de partículas energé-

ticas nos dispositivos eletrônicos. Os estudos a seguir apresentam abordagens para

lidar com esses desafios.

George et al. (2018) Introduz desafios do ambiente espacial, efeitos da radia-

ção e computação reconfigurável, híbrida e tolerante a falhas em pequenos satélites.

Também faz uma compilação, em conjunto com (NASA AMES RESEARCH CENTER,

2020), sobre as principais OBCs comerciais disponíveis e lista os processadores e

SoCs utilizados nessas placas. Complementarmente, Guertin et al. (2015) mostra os

resultados de testes de radiação (SEL, SEU e TID) para microcontroladores e micro-

processadores comumente utilizados em Cubesats.

Benfica (2015) Propõe uma plataforma e uma metodologia para a análise da

robustez de sistemas embarcados mapeados em dispositivos FPGA COTS quando

submetidos à radiação ionizante e à interferência eletromagnética de forma combinada.

Sincair e Jonathan (2013) Propõe uma metodologia para a utilização de COTS

em Cubesats detalhando uma modelagem do ambiente espacial, definindo os efeitos

da radiação em sistemas espaciais e listando boas prática de projetos ao utilizar-se

COTS. Também aborda técnicas de dimensionamento e simulação de blindagens e

ensaios de radiação. Já Bonin e Stras (2018) propõe uma nova metodologia para

alcançar alta tolerância a radiação combinando testes SEE (Single Effect Upset) com

análise da fluência e fluxo integral esperados em partículas de energias mais altas com

foco em aplicações de pequenos satélites para missões de alta órbita e interplanetárias.

Merl e Graham (2016) implementa um OBC imune a radiação utilizando compo-

nentes qualificados para aplicações espaciais. Enquanto Julien et al. (2017) descreve

a implementação, testes e caracterização de um OBC tolerante à radiação utilizando

dispositivos COTS empregando técnicas de Triple Modular Redundancy (TMR) e re-

programação parcial.

Rigo et al. (2018) e Rigo et al. (2019) descrevem a implementação de uma

plataforma computacional que utiliza um FPGA radiation-hardened em conjuntos com

dispositivos COTS e técnicas de redundância para mitigar os efeitos da radiação sob o

sistema.
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Nguyen (2017) Estuda os efeitos da radiação em diferentes tipos de memó-

ria fazendo um comparativo entre FPGAs baseados em memórias OTP (One Time

Programming) e SRAM (Static Random-Access Memory). Também comenta que me-

morias flash são resistentes a SEU (Single Event Upset) apesar de serem mais suscep-

tíveis a TID (Total Ionizing Dose) e SEL (Single Event Latchup). Em linha semelhante

Gupta (2018) analisa efeitos de radiação de evento único em memórias SRAM (Sta-

tic Random-Access Memory), FRAM (Ferroelectric Random-Access Memory) e flash

NAND no contexto de Cubesats. Já o (NASA AMES RESEARCH CENTER, 2020) com-

pila uma tabela comparativa entre os tipos de memórias comumente utilizados nos On-

board Computer (OBC), são elas: Static Random Access Memory (SRAM), Dynamic

Random Access Memory (DRAM), flash memory, Magnetoresistive Random Access

Memory (MRAM), Ferro-Electric Random Access Memory (FERAM), Chalcogenide

Random Access Memory (CRAM) Phase Change Memory (PCM). Esse comparativo é

apresentado na Tabela 3

Tabela 3 – Comparação entre tipos de memórias.

Característica SRAM DRAM Flash MRAM FERAM CRAM/PCM

Não volátil não não sim sim sim sim
Tensão de opera-
ção (±10%)

3.3-5V 3.3V 3.3 e 5V 3.3V 3.3V 3.3V

Organização
(bits/die)

512k x 8 16M x 8 16M x 8; 32M x 8 128k x 8 16 k x 8 -

Retenção de dados
(@70◦C)

N/A N/A 10 anos 10 anos 10 anos 10 anos

Resistência (ciclos
Apaga/Escreve)

Ilimitada Ilimitada 106 1013 1013 1013

Tempo de acesso 10ns 25ns 200ms W; 2ms E 300ns 300ns 100ns
Radiação (TID) 1Mrad 50krad 30krad 1Mrad 1Mrad 1Mrad
Taxa SEU (relativa) Baixa Alta Baixa Nula Nula Nula
Faixa de tempera-
tura

Mil-std Industrial Comercial Mil-std Mil-std Mil-std

Potência 500mW 300mW 30mW 900mW 270mW -
Capacidade 4MB 128MB 256MB 1MB 1.5MB -

Fonte – (NASA AMES RESEARCH CENTER, 2020)

Em Bhatt et al. (2019) e Rigo et al. (2020) são apresentadas regras, técnicas e

boas práticas para a implementação de placas qualificadas para aplicações espaciais.

Além das técnicas de roteamento, cuidados com a integridade de sinais, controle de

impedância, planejamento de stack-up e boas práticas de EMC, são abordados tópicos

como Design For Manufacture (DFM), Design For Assembly (DFA) e Design For Testing

(DFT).

Hernandez et al. (2018) fala dos desafios de EMC para as missões científicas

da ESA listando os requisitos de algumas missões, fazendo o comparativo com as

normas ECSS e mostrando boas práticas e cuidados que devem ser adotados no
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desenvolvimento.

Já Silva et al. (2020) descreve o desenvolvimento de um Cubesat e seus testes

por um time de estudantes, elenca a escolha de tecnologia de cada módulo e os

desafios encontrados.

4.3 VERIFICAÇÃO E QUALIFICAÇÃO

Holstiege e Bridges (2018) Mostra que é possível que a implementação de um

módulo para Cubesat seguindo uma abordagem de lean satellite esteja de acordo

com as normas ECSS, sendo bem sucedido na companha de qualificação composta

por testes de vácuo-térmico, vibração e EMC. Nessa mesma linha, Kirilin et al. (2015)

apresenta o desenvolvimento de pequenos satélites e os testes de qualificação também

com foco em vácuo-térmico, vibração e EMC.

Bürger (2014) propôs um método para AIT (Assembly, Integration and Test)

de pico e nanossatélites que é utilizado como procedimento no INPE. Este trabalho

propõe todos os processos para integração, qualificação e aceitação de Cubesats,

descrevendo as sequências de testes, os parâmetros utilizados e toda a documentação

relacionada.

Já Bonsu et al. (2019) propõe, desenvolve e testa uma câmara vácuo-térmica

de baixo custo baseada em Peltier para qualificação de lean satellites. Masui et al.

(2015) descreve as atividades e estratégias utilizadas no Kyushu Institute of Technology

(KIT) para testes ambientais para lean satellites com foco em testes de vibração e de

vácuo-térmico.

Por meio do planejamento adequado é possível acelerar o ciclo de vida do

projeto e ainda garantir níveis adequados de confiabilidade realizando uma quantidade

reduzida revisões de projetos e focando as campanhas de testes nos pontos mais

críticos da missão.

Também vemos que os principal desafio está em superar os efeitos da radiação

espacial, seja utilizando componentes qualificados para aplicações espaciais ou a

utilização de técnicas de redundância e metodologias para a realização de testes de

radiação para a qualificação de sistemas baseados em dispositivos COTS. Além disso

, robustez e confiabilidade são adquiridas através de boas práticas de layout, EMC,

DFM, DFA e DFT.

No contexto de integração e verificação a aplicação de um extenso programa

de testes se torna inviável no desenvolvimento de Cubesats por conta do elevado

custo, acesso restrito às instalações de teste e cronogramas reduzidos. Para isso são

propostos planos de qualificação enxutos que em sua maioria se baseiam em testes

de vácuo-térmico, vibração e EMC para simular as condições enfrentadas durante o

lançamento e a operação da missão. Dessa forma atingi-se um bom compromisso

entre tempo e custo do projeto e a confiabilidade do sistema.
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Uma vez observado o que está sendo feito em termos de Planejamento, Execu-

ção e Verificação por diversos times de desenvolvimento ao redor do mundo, chegamos

ao próximo capítulo que cuidará de selecionar quais normas complementam e auxiliam

no direcionamento do projeto com foco em confiabilidade.







Capítulo 5. Seleção de Normas para Melhoria da Confiabilidade 38

Tabela 4 – Aplicabilidade das normas ECSS para Cubesats.

Norma

ECSS-E-ST-10-02C - Verification
ECSS-E-ST-10-03C - Testing
ECSS-E-ST-10-04C - Space environment
ECSS-E-ST-20C - Electrical and electronic
ECSS-E-ST-20-08C - Photovoltaic assemblies and components
ECSS-E-ST-31C - Thermal control general requirement
ECSS-E-ST-32C - Structural general requirements
ECSS-E-ST-32-01C - Fracture control
ECSS-E-ST-32-02C - Structural design and verification of pressurised hardware
ECSS-E-ST-32-08C - Materials
ECSS-E-ST-33-01C - Mechanisms
ECSS-E-ST-35-01C - Liquid and electric propulsion for spacecraft
ECSS-E-ST-50C - Communications
ECSS-E-ST-50-05C - Radiofrequency and modulation
ECSS-E-ST-60-30C - Satellite attitude and orbit control system (AOCS) requirements

Fonte – Adaptado de (ESA-ESTEC, 2016)

é apresentado o estudo realizado nos documentos ECSS selecionados para esta

pesquisa.

5.1 VERIFICAÇÃO

A norma “ECSS-E-ST-10-02C - Verification” (ECSS, 2018a), estabelece os re-

quisitos, processos e atividades relacionadas à verificação de sistemas espaciais para

garantir que estes atenderão os requisitos de projeto especificados.

• Atividades de verificação

As atividades de verificação consistem em: planejamento, execução, relatórios,

controle e encerramento, como mostrado na Figura 9.

• Documentação de verificação

O principal documento de verificação é o plano de montagem, integração e verifi-

cação (AIV). Complementar ao AIV ainda podem existir, conforme necessidade

de projeto: especificação de testes, procedimento de testes, relatório de testes,

relatório de análises, relatório de revisão de projeto, relatório de inspeção e rela-

tório de verificação.

• Métodos de verificação

– Teste - mede a performance e funcionalidade do produto sob ambiente

controlado.

– Análise - consiste em avaliação teórica ou empírica utilizando técnicas siste-

máticas, estatísticas, qualitativas, modelagem e simulação computacional.
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– Em órbita - é uma verificação complementar para os requisitos que não

puderem ser verificados em terra.

Complementar a norma ECSS-E-ST-10-02C, existe também o Handbook ECSS-

E-HB-10-02A (ECSS, 2010b) que apresenta os princípios da verificação, vários guide-

lines e detalhamento da documentação relacionada às etapas de verificação.

5.2 TESTES

A norma “ECSS-E-ST-10-03C - Testing” (ECSS, 2012d), define os requisitos

para a verificação dos seguimentos de equipamentos e elementos de sistemas espa-

ciais por meio de testes antes do lançamento. A segmentação de sistemas espaciais

pode ser vista no anexo A. Visa ser aplicada em modelos de qualificação (QM), mode-

los protótipo de vôo (PFM) e modelos de vôo (FM). O programa de testes depende da

complexidade do projeto e cada etapa é feita com os seguintes objetivos:

Testes de qualificação - Provê evidência que o equipamento ou elemento funci-

ona de acordo com sua especificação e ambiente pretendido com as devidas margens

de qualificação

Testes de aceitação - Demonstra que o equipamento ou elemento está em pleno

funcionamento e livre de defeitos de fabricação ou problemas de matéria prima.

Testes no protótipo de vôo (protoflight) - É a combinação dos testes de qualifi-

cação e aceitação para avaliar o primeiro modelo de vôo. Ele evidencia que o equipa-

mento ou elemento funciona de acordo com sua especificação e ambiente pretendido

com as devidas margens de qualificação e está pronto para uso subsequente, estando

livre de defeitos e falhas.

Para Cubesats, conforme (ESA-ESTEC, 2016), é utilizada uma abordagem de

testes aceitação para equipamentos e testes no modelo protótipo de vôo (PFM) ao

nível de elementos, com a aplicabilidade conforme as figuras 10 e 11, respectivamente.

Essa norma também lista os requisitos de cada um destes testes em seu devido

contexto e define toda a documentação relacionada aos testes.
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5.3 AMBIENTE ESPACIAL

A norma “ECSS-E-ST-10-04C - Space environment” (ECSS, 2020b), descreve

o ambiente espacial, abordando tópicos sobre gravidade, campos geomagnéticos,

radiação, atmosferas, plasmas, partículas energéticas de radiação, meteoros e con-

taminação. Também define modelos aplicáveis sobre esses tópicos para análise e

simulação. O capítulo 2 discutiu diversos pontos mostrados nessa norma.

Além das normas listadas por (ESA-ESTEC, 2016), temos mais algumas que

valem ser citadas e podem ser usadas como diretriz no desenvolvimento de sistemas

eletrônicos espaciais:

5.4 COMPATIBILIDADE ELETROMAGNÉTICA

A norma “ECSS-E-ST-20-07C - Electromagnetic compatibility” (ECSS, 2012c),

lista os requisitos de verificação de sistemas em relação à compatibilidade eletromag-

nética descrevendo os cenários de teste e os limites de aprovação para os seguintes

ensaios:

• Emissões conduzidas, alimentação, modo diferencial, 30 Hz a 100kHz;

• Emissões conduzidas, alimentação e sinal, 100kHz a 100MHz;

• Emissões conduzidas, alimentação, corrente de inrush;

• Emissão de campo magnético em corrente contínua;

• Emissões radiadas, campo elétrico, 30MHz a 18GHz;

• Susceptibilidade conduzida, alimentação, 30Hz a 100kHz;

• Susceptibilidade conduzida, injeção por cabos, 50kHz a 100MHz;

• Susceptibilidade conduzida, alimentação, transientes;

• Susceptibilidade irradiada, campo magnético, 30Hz a 100kHz;

• Susceptibilidade irradiada, campo elétrico, 30 MHz a 18GHz;

• Susceptibilidade a descargas eletroestáticas, ESD.

Essa norma é complementada pelo Handbook (ECSS, 2012b) que traz todo

o arcabouço teórico que justifica e descreve os ensaios listados por ela e também

abrange as atividades a nível de sistema, técnicas de projeto com foco em EMC,

métodos de teste, métodos de análise e modelos computacionais para EMC.
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– Single Event Latch-up (SEL) - quando a partícula gatilha uma estrutura de

tiristor pnpn real ou parasita e forma um curto-circuito.

– Single Event Snapback (SESB) - gatilhamento do transistor bipolar parasita

que existe entre dreno e fonte de dispositivos MOS.

– Single Event Gate Rupture (SEGR) - formação de um caminho condutivo na

região do óxido do gate.

– Single Event Dielectric Rupture (SEDR) - ruptura dielétrica causada por uma

partícula ionizada por uma região de campo intenso em um dielétrico.

– Single Event Burnout (SEB) - um gatilhamento destrutivo de um transistor

canal n acompanhado de realimentação regenerativa.

Efeitos não-destrutivos

– Single Event Upset (SEU) - mudança de estado em componentes como

bit-flips em memórias ou registradores.

– Multiple-Cell Upsets (MCU) - semalhante ao SEU, é mudança de estado em

componentes quando uma partícula afeta vários bits adjacentes.

– Single Event Functional Interrupt (SEFI) - quando a partícula ionizada causa

a corrupção de um bloco de controle.

– Single Event Hard Errors (SEHE) - quando bits de memória ficam impedidos

de serem regravados em um processo de escrita.

– Single Event Transients (SET) - quando uma partícula ionizada cria uma

corrente transiente que pode ser interpretada como um falso sinal.

– Single Event Disturb (SED) - transiente que é propagado causando um erro

em lógica combinacional.

A Figura 17 mostra uma compilação com os efeitos da radiação, suas unidades,

exemplos e partículas relacionadas.











Capítulo 5. Seleção de Normas para Melhoria da Confiabilidade 52

Ao final de cada fase existe um marco, uma revisão de projeto. Essa revisão

garante que o projeto está pronto para passar para uma próxima fase. As revisões de

projeto são:

• Mission Definition Review (MDR)

• Preliminary Requirements Review (PRR)

• System Requirements Review (SRR)

• Preliminary Design Review (PDR)

• Critical Design Review (CDR)

• Qualification Review (QR)

• Acceptance Review (AR)

• Operational Readiness Review (ORR)

• Flight Readiness Review (FRR)

• Launch Readiness Review (LRR)

• Commissioning Result Review (CRR)

• End-of-Life Review (ELR)

• Mission Close-out Review (MCR)

5.11 PROPOSTA DE FLUXO DE PROJETO SIMPLIFICADO PARA CUBESATS

Como muitas missões Cubesat são mais simples, demandam menor custo,

menor tempo de projeto e tem recursos bastante limitados à disposição, é necessária

uma simplificação do planejamento e execução do projeto no âmbito dessas missões.

Por isso, este trabalho propõe um fluxo de projeto simplificado que auxilia a

concepção do hardware para Cubesats. Esse fluxo pode ser usado como um agente

norteador, sendo adaptado ao contexto e disponibilidade de recursos de cada missão.

O fluxo proposto lista uma sequência de atividades utilizando as normas ECSS

estudas neste capítulo como guias e divididas no mesmo tripé utilizado no Capítulo 4,

ou seja: Planejamento; Execução; e Verificação. Dada a maior simplicidade dos proje-

tos para Cubesats foram selecionadas quatro revisões de projeto que marcam pontos

chave no desenvolvimento, são elas: Mission Definition Review (MDR), Preliminary

Design Review (PDR), Critical Design Review (CDR) e Acceptance Review (AR). Após

a AR é possível que sejam necessárias revisões de projetos adicionais relacionadas ao

lançamento e ao comissionamento, por exemplo. Mas como estas etapas dependem
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de interação com a organização responsável pelo lançamento e das particularidades

de cada missão, elas ficam de fora do escopo deste trabalho.

Ao passar pelas etapas do fluxo, o projeto avança também em relação ao seu Ní-

vel de Maturidade Tecnológica ou, em Inglês, Technology Readiness Level (TRL). Uma

definição adequada da classificação TRL está descrita em (NASA AMES RESEARCH

CENTER, 2020), e pode ser considerada o ponto de convergência das tecnologias

aplicadas à Cubesats. Trata-se de um relatório publicado pela primeira vez em 2013,

recebendo atualizações em 2015, 2018 e 2020. Esse documento lista as tecnologias

disponíveis que alcançaram TRL igual ou superior a 5. O TRL é uma medida da ma-

turidade de uma tecnologia em particular e, quanto maior o TRL, mais madura está a

tecnologia como mostrado na Figura 21.

Figura 21 – Escala TRL da NASA.

Fonte – (NASA AMES RESEARCH CENTER, 2020)

Diferentemente de uma missão considerada como convencional, no caso de

uma missão Cubesat, os avanços na escala TRL ocorrem de uma maneira mais ace-
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lerada. Por exemplo, é possível que um equipamento a ser desenvolvido para uma

determinada missão inicie em TRL 1 e alcance TRL 9 em menos de 12 meses.

Considerando o fluxo de projeto, desenvolvimento, e testes a serem utilizados

nessa dissertação, e apresentado na Figura 22, na etapa inicial, antes da MDR, um

determinado equipamento pode se encontrar ainda em TRL 1. Poucas semanas após,

ao se aproximar da PDR, o TRL deste equipamento poderá estar em 3. Em seguida,

ao passar pelos tetes funcionais do modelo de engenharia, o equipamento poderá

atingir TRLs 4 ou 5, dependendo do nível de reaproveitamento de tecnologia/módulos

de missões anteriores. Ao passar pela CDR, o equipamento será fabricado e serão

realizados novos testes funcionais e ambientais, desta vez considerando o modelo de

voo. Assim, nessa etapa, um determinado equipamento poderá atingir TRL 7. Final-

mente, ao ser colocado em órbita como parte da missão Cubesat em questão, e ao

demonstrar o funcionamento em órbita na Terra, cumprindo a missão de acordo com

os requisitos propostos, o equipamento terá atingido TRL 9.

Nesse contexto, a MDR tem a principal função de engajar o time de desen-

volvimento trazendo uma visão macro da missão e fazendo com que os requisitos

da missão sejam pensados detalhadamente em uma etapa anterior a elicitação de

requisitos de projeto.

Com um bom planejamento da missão, desde a MDR até a AR é possível

desenvolver e lançar um Cubesat em 12 meses. Para isso, se faz necessário um bom

entendimento do fluxo descrito na Figura 22, e a gerência adequada da missão como

um todo. Por exemplo, para garantir o lançamento do satélite em uma janela de 12

meses, desde o início da missão, até mesmo antes da MDR, será necessário iniciar a

busca por oportunidades de lançamento do objeto. Isso só é possível de ser realizado

ao se considerar missões com requisitos fracos de órbita e inclinação, flexibilizando

assim a escolha do lançador. Outra atividade importante que deve ser realizadas

desde o início do projeto consiste no registro das frequências de operação dos rádios

do satélite e, novamente, isso só é possível em missões onde esse tipo de decisão

não depende de requisitos rígidos com dependências de decisões futuras de projeto.
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O roteamento do FPGA seguiu algumas técnicas propostas em (XILINX, 2016).

O roteamento da DDR2 adotou práticas descritas em (XILINX, 2015) e (NXP, 2016).Tudo

isso observando os pontos chave a seguir:

6.3.1 Controle de impedância e roteamento de sinais rápidos

Em termos de sinais críticos que operam em elevadas frequências, que devem

ser tratados como linhas de transmissão e exigem controle de impedância, a Payload

XL contém uma memória DDR2 de 2Gbits que opera em 400MHz (800Mb/s) e duas

interfaces SpaceWire operando até 200MHz (400Mbps).

De (XILINX, 2015) e (NXP, 2016) temos os seguintes requisitos para roteamento

da DDR2:

• Trilhas single ended com impedância de 50Ω.

• Pares diferenciais com impedância de 100Ω.

• Todos os sinais DQ/DM devem ser apresentar diferenças de temporização meno-

res que ±15ps.

• Rotear todos os sinais com o mesmo comprimento ou rotear por grupo de bytes.

De (ECSS, 2019b) temos os seguintes requisitos para as interfaces SpaceWire:

• Pares diferenciais com impedância de 100Ω± 10Ω.

• A diferença de comprimento entre as trilhas que formam um par diferencial deve

ser menor que 3mm. Isso corresponde a aproximadamente 20ps de atraso que é

menos de 10% do tempo de subida de sinais LVDS.

• A diferença entre pares diferenciais de dado e strobe deve ser menor que 5mm.

Isso corresponde a aproximadamente 33ps de atraso entre os pares, o que é

considerado pequeno.

Todos os sinais foram roteados em camadas internas, logo não há tanta com-

plexidade no roteamento por conta das diferentes velocidades de propagação quando

os sinais são roteados em trilhas internas e externas. Por simplicidade, para a DDR2,

todos os sinais foram roteados com o mesmo comprimento. A Figura 30 mostra o

roteamento da memória DDR2.
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Tabela 5 – Stackup da Payload XL.

# da camada Descrição Material Espessura [mm]

1 Plano - GND Cobre 0.035
Prepreg PR2116 0.12

2 Sinal Cobre 0.018
Core FR4 0.36

3 Sinal Cobre 0.018
Prepreg PR2116 0.12

4 Plano - GND Cobre 0.018
Core FR4 0.36

5 Plano - VCC Cobre 0.018
Prepreg PR2116 0.12

6 Sinal Cobre 0.018
Core FR4 0.36

7 Sinal Cobre 0.018
Prepreg PR2116 0.12

8 Plano - GND Cobre 0.035

Fonte – Próprio autor.

das trilhas para todas as camadas:

Single ended - D = 0, 15mm, W = 0, 1mm, Z0 = 54, 8Ω

Differential - D = 0, 2mm, W = 0, 1mm, Zdiff = 99, 8Ω

6.3.3 Técnicas para compatibilidade eletromagnética

(ECSS, 2012b), (WILLIAMS, 2017) e (RIGO, C. A., 2019) mostram a importância

da compatibilidade eletromagnética, trazem técnicas de projeto e análise de EMC a

nível de sistema e a nível de placa e também abordam a metodologia de testes e

avaliação de seus resultados. Das técnicas de projetos apresentadas, os seguintes

pontos foram adotados no projeto da Payload XL:

• Utilização de único plano de terra para evitar diferenças de potencial na referência

e acoplamento de sinais externos.

• Utilização de planos contínuos, evitando aberturas para reduzir o nível de emis-

sões radiadas.

• Utilização de planos de terra e de alimentação em camadas adjacentes que

pode ser mais efetivo que capacitores de desacoplamento para altas frequências

(UHF).

• Separação dos blocos de circuito para evitar interferência entre sinais de circuitos

distintos. O layout foi pensado para evitar ao máximo o cruzamento de sinais de

diferentes partes do circuito.

• Posicionamento de componentes e roteamento de sinais feito para reduzir com-

primento de sinais críticos e área do loops.
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6.4 FABRICAÇÃO

Alguns cuidados devem ser tomados quanto à fabricação de placas para sis-

temas aeroespaciais, os principais são listados abaixo. Além disso, (ECSS, 2019c)

descreve detalhadamente os critérios para seleção, qualificação e testes de placas de

circuito impresso.

• Arquivos de fabricação, devem ser providos em formato GERBER RS-274X que

descrevem as camadas da placa a ser fabricada. Também são acompanhados

de arquivos de furação (Drill files) contendo as especificações de todos os furos

da placa.

• Em conjunto com os arquivos de fabricação, devem ser especificados o acaba-

mento (ENIG para a Payload XL), o tipo de máscara de solda (XV501T GREEN,

para a Payload XL) que, caso utilizada, deve atender aos requisitos de outgassing

descritos em (ECSS, 2008b) e o tipo de pasta de solda, seguindo as indicações

de (ECSS, 2018b), mostradas na Figura 19.

• A limpeza das placas é importante para remover todos os resíduos de pasta de

solda e fluxos remanescentes da fabricação ou de algum eventual retrabalho. Os

resíduos de pasta de solda contém partes condutivas que podem gerar curto-

circuitos ou baixa isolação em determinados partes dos circuito, principalmente

próximo a terminais de componentes fine pitch. Já os resíduos de fluxo podem

gerar contaminação iônica, ou seja, podem aprisionar íons remanescentes do

processo de solda, diminuindo a isolação de regiões expostas a essa contami-

nação. Para isso, limpeza utilizando soluções a base de Aquanox Cleaner são

indicadas.

• Para maior proteção do sistema contra oxidação e também para evitar a retenção

de umidade na placa e nos componentes é possível a utilização de conformal co-

ating que consistem em um processo para revestir a placa com uma substância

impermeabilizante. Para aplicações aeroespaciais, a utilização de Parylene C por

meio de um processo químico de deposição por vapor. Ele tem como principais

vantagens poder ser utilizado em placas com BGA, pois penetra embaixo do BGA

e cria uma camada uniforme que não aprisiona bolhas de ar, tem boa aderência

e ampla faixa de temperatura (VSI, 2021), (PARYLENE ENGINEERING, 2021). A

Payload XL não utilizará conformal coating por conta do longo tempo que o pro-

cesso leva para ser realizado, cerca de 5 a 6 semanas, impactando o cronograma

do projeto.

O primeiro protótipo fabricado da Payload XL, o modelo de engenharia, pode

ser visto na Figura 32.
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7 PLANO DE MONTAGEM, INTEGRAÇÃO E VERIFICAÇÃO

Após a fabricação a próxima etapa consiste na montagem, integração e ve-

rificação (do Inglês Assembly, Integration and Verification, AIV) para garantir que o

sistema foi projetado e irá funcionar conforme os requisitos e dentro das condições

especificadas. Isso é feito em duas etapas: a primeira a nível de subsistema (somente

a placa desenvolvida por uma determinada equipe), conforme segmentação proposta

no Anexo A e mostrada na Figura 27. Já a segunda etapa de verificação acontece no

nível de elemento com todo o módulo integrado sendo definida com base em (ESA-

ESTEC, 2016), (ECSS, 2018a) e (ECSS, 2012d). No estudo de caso utilizado nesta

dissertação, o módulo consiste no APPs. Este capítulo descreve o processo proposto

para a montagem, integração e verificação AIV listado na Figura 22.

7.1 TESTES FUNCIONAIS DE SUBSISTEMA

Para garantir o funcionamento da placa, é realizada uma bateria de testes con-

sistindo da seguinte sequência formatada em um plano de testes:

• Inspeção visual - Busca encontrar falhas de montagem, defeitos nas soldas,

componentes não montados ou com polarização incorreta.

• Dimensão - Verificação dimensional.

• Massa - Checa se a massa não excede os requisitos.

• Centro de Gravidade - Verifica se o centro de gravidade está conforme especifi-

cado.

• Elétrico - Fontes de alimentação - Para verificar se todas as fontes de alimentação

então gerando os níveis adequados de tensão.

• Elétrico - Funcional - Verifica a operação de cada bloco de circuito:

– Interface de gravação e debug do FPGA. - Checa se a interface JTAG do

FPGA está funcional.

– Interface de gravação e debug do MSP430. - Checa se a interface SBW do

microcontrolador está funcional.

– Interface SpaceWire - Verifica se é possível se comunicar com o FPGA via

interface SpaceWire.

Cada um dos itens listados acima é descrito em detalhes em um plano de testes

elencando: o objetivo daquele teste, o ambiente de testes contendo todos os equipa-

mentos e materiais necessários para a execução do teste, uma sequencia detalhada

de etapas para a realização do teste e um critério de aprovação para o teste.
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7.3.1 Adaptação das normas ECSS para a verificação do hardware para Cube-

sat

O documento “Tailored ECSS Engineering Standards for In-Orbit Demonstration

Cubesat Projects” (ESA-ESTEC, 2016) apresenta um guia mostrando quais normas

ECSS-E devem ser aplicadas para missões de Cubesats e destas, quais partes devem

ser adaptadas. Essas normas foram apresentadas no capítulo 5.

Para o APPs, no contexto da missão GOMX-5, apenas o seguinte conjunto de

normas é aplicável com as devidas adaptações:

Tabela 6 – Aplicabilidade das normas ECSS para a verificação do APPs.

Norma Aplicável

ECSS-E-ST-10-02C - Verification Sim
ECSS-E-ST-10-03C - Testing Sim
ECSS-E-ST-10-04C - Space environment Não1

ECSS-E-ST-20C - Electrical and electronic Parc.2

ECSS-E-ST-20-08C - Photovoltaic assemblies and components Não3

ECSS-E-ST-31C - Thermal control general requirement Não3

ECSS-E-ST-32C - Structural general requirements Não4

ECSS-E-ST-32-01C - Fracture control Não4

ECSS-E-ST-32-02C - Structural design and verification of pressurised hardware Não3

ECSS-E-ST-32-08C - Materials Não4

ECSS-E-ST-33-01C - Mechanisms Não3

ECSS-E-ST-35-01C - Liquid and electric propulsion for spacecraft Não3

ECSS-E-ST-50C - Communications Não5

ECSS-E-ST-50-05C - Radiofrequency and modulation Não6

ECSS-E-ST-60-30C - Satellite attitude and orbit control system (AOCS) requirements Não3

1Não aplicável para elemento do segmento espacial.
2Deve ser considerado apenas a cláusula 5.9 a) “O projeto de subsistemas eletrônicos e
payloads devem estar de acordo com a ECSS-Q-ST-40 (ECSS, 2017)”.
3Não há este tipo de função/componente no APPs.
4As normas relacionadas à estrutura não são aplicáveis para o APPs pois ele utilizará uma
estrutura fornecida pela empresa responsável pela missão e ela já garante esses pontos.
5Comunicações são tratadas pelo Interface Control Document (ICD).
6O escopo dessa norma se aplica a comunicação bidirecional entre espaçonave e Terra e
para sistemas de rastreamento para determinação de órbita.

Fonte – Adaptado de (ESA-ESTEC, 2016)

7.3.1.1 ECSS-E-ST-10-02C - Verification Adaptada

A Figura 9 mostra o fluxo de processos de verificação que é suportado por

diversos documentos: plano de verificação, plano de montagem integração e testes e

diversos outros relatórios de verificação e testes. Porém de (ESA-ESTEC, 2016), no

contexto de Cubesats, toda essa documentação pode ser compilada à ótica de um

único documento de montagem, integração e verificação Assembly, Integration and

Verification (AIV) . O AIV apresentará todo o escopo de testes e instruções para a
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montagem e integração dos subsistemas. O AIV completo do APPs é apresentado no

apêndice C.

7.3.1.2 ECSS-E-ST-10-03C - Testing Adaptada

Pela segmentação proposta pelo Anexo A e mostrada na Figura 27, o APPs é

classificado como um elemento de segmento espacial. De (ESA-ESTEC, 2016), deve-

se usar uma abordagem de testes no modelo protótipo de voo a nível de sistema para

o APPs com o escopo de testes listado na Tabela 7 que foi definido a partir da Tabela

6-5 de (ECSS, 2012d) com a aplicabilidade dada por (ESA-ESTEC, 2016).

Tabela 7 – Listas de testes aplicáveis para elementos do segmento espacial em modelo
de protótipo de vôo para Cubesats.

Teste Aplic. no APPs Observações

Geral
Alinhamento óptico Não Não se aplica ao APPs.
Funcional (FFT/RFT) Sim
Performance (PT) Não Será realizado somente a nível de sub-

sistema.
Missão (MT) Não Será coberto nos testes funcionais.
Polaridade Não Não se aplica ao APPs.
Interface com o lançador Não O APPs não tem interface com o lança-

dor

Mecânicos
Propriedades físicas Sim Somente massa e dimensões.
Estático Não Coberto pela vibração senoidal
Vibração aleatória Sim
Vibração senoidal Sim

Térmicos
Vácuo térmico Sim
Balanço térmico Não

Elétricos/RF
EMC Sim
Auto-compatibilidade eletromagnética Sim

Específicos
Aero-térmico Não Não haverá entrada atmosférica para o

APPs.
Emissão de micro-vibração Não A missão não é tripulada.

Fonte – Adaptado da Tabela 6-5 de (ECSS, 2012d)

7.3.1.2.1 Funcional (FFT/RFT)

O teste funcional completo (Full Function Test (FFT)) será realizado no início e

no fim da campanha de testes para evidenciar alguma falha no sistema em relação

aos testes realizados.
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7.3.1.3 ECSS-Q-ST-40 - Safety Adaptada

O objetivo dessa norma é garantir que todos os riscos de segurança associa-

dos ao projeto, desenvolvimento, produção e operações de produtos espaciais estão

adequadamente identificados, avaliados, minimizados, controlados e aceitos através

da implementação de um programa de garantia de qualidade. Como o APPs é um

payload que não exerce funções críticas na missão GOMX-5, ele não se enquadra nas

premissas da norma. Os testes de verificação serão feitos de acordo com o plano AIV

e são considerados como medidas de segurança suficientes.

O desenvolvimento desse plano de montagem, integração e verificação ajudou

bastante a refinar o fluxo de desenvolvimento proposto no Capítulo 5. Pois foi possível

visualizar que é importante que hajam alguns ciclos de execução e verificação que

permitem melhorias incrementais no projeto ao invés de uma única campanha de

qualificação ao final.
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8 CONCLUSÃO

Neste trabalho foi realizada uma investigação no fluxo de desenvolvimento de

hardware para Cubesats. Foram considerados estudos e técnicas adotadas na imple-

mentação de sistemas espaciais para Cubesats com o intuito de conciliar baixo custo

e aumento da confiabilidade das plataformas de hardware.

Também foi realizada uma análise das normas ECSS, seguindo as orientações

da ESA para adaptação e uso dessas normas em projetos de Cubesats. O capítulo 5

compilou as principais normas que devem ser utilizadas como guia para o desenvolvi-

mento de hardware e processos de verificação de sistemas voltados a Cubesats.

Por fim, um estudo de caso foi apresentado detalhando o desenvolvimento de

hardware de uma plataforma computacional. Foram mostradas a arquitetura proposta,

o desenvolvimento, as decisões de projeto tomadas e a fabricação da placa. Em se-

guida foi descrito o plano de montagem, integração e testes da plataforma a qual a

placa desenvolvida faz parte.

Uma das limitações ao se seguir o fluxo proposto na seção 5.11 é que ao não

pular etapas, ocorre a demora para a fabricação das placas, postergando o início

dos testes, reduzindo assim iterações do ciclo fabricação->teste->aperfeiçoamento

para implementação de melhorias no sistema. Infelizmente, o prazo para a conclusão

dessa dissertação ocorreu antes da execução do plano de AIV que está previsto para

ocorrer em julho/agosto de 2021 nos laboratórios da European Space Research and

Technology Centre (ESTEC) na ESA.

Um ponto que vale salientar sobre o desenvolvimento deste trabalho é a natu-

reza multidisciplinar do projeto onde se insere. Isso possibilitou o acompanhamento

de uma missão real e interação com a Agência Espacial Europeia e empresas inter-

nacionais do segmento espacial, permitindo enorme troca de conhecimentos durante

as fases do projeto. Em contrapartida, nos últimos 18 meses foi despendido bastante

tempo em reuniões semanais, trocas de e-mails e preparação de documentação rela-

cionadas a missão GOMX-5 com essas equipes.

A placa desenvolvida foi pensada para ser versátil e compatível com vários

subsistemas de Cubesats pois tem dimensões e interfaces padronizadas. Com isso

poderá ser utilizada como unidade de processamento ou carga útil de Cubesats. Ainda

é possível desenvolver uma versão aperfeiçoada da placa sem a utilização de máscara

de solda e, para isso, será necessário um relayout para a utilização de Via-In-Pad

Plated Over (VIPPO).

Acredita-se que ao seguir o fluxo proposto será alcançada uma melhoria na con-

fiabilidade da missão Cubesat. Uma proposta de trabalho futuro consiste em realizar

uma análise de confiabilidade visando identificar os índices obtidos.

Uma outra proposição para trabalhos futuros é transformar esse texto em dois
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guias: um para desenvolvimento de hardware e outro para elaboração de planos de

AIV para uso em missões do tipo Cubesat.
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Abstract

The present work describes and analyses the design of a CubeSat board based on

a radiation-hardened FPGA device, to allow the development of a satellite-on-chip to

be used in deep space missions. NG-Large is a device developed by NanoXplore, a

fabless semiconductor company based in France, and it is not affected by International

Traffic in Arms Regulations (ITAR). It counts with 140k LUTs and an embedded ARM

Cortex-R5 processor optimized for high-performance hard real-time applications creat-

ing the possibility to embed an On-Board Computer (OBC), a Telemetry and Telecom-

mand module (TT&C), an Electric Power System (EPS) and other modules responsible

for performing outer space applications. The system can update the hardware configu-

ration of the FPGA through remote up-link of its bit-stream. An external microcontroller

is responsible for storing the new configuration bit-stream in a non-volatile flash mem-

ory along with the last bit-stream, also stored in another region of the memory. This is

a fail-safe technique to allow the system recovers from radiation effects in the stored

data. The proposed hardware is an evolution of the Payload X and has the objective

to execute in-orbit validation (IoV) of the NG-Large FPGA and the bit-stream reconfig-

uration strategy and will be on board of the GOMX-5 satellite launched in Q2-2022.

1. Introduction

Small satellites have becoming more and more common for several purposes. Be-

yond government [1], military [2, 3], scientific [4, 5] and educational [6, 7, 8] applica-

tions, large scale commercial applications have been deployed like Starlink [9] constel-

lation to provide worldwide broadband internet. This new era of space exploration is

driven by the reduction of the costs of the space platforms [10], miniaturization [11] and

a mix usage of radiation hardened components (rad-hard) [12, 13] and of commercial

off-the-shelf (COTS) components combined with fault mitigation techniques [14, 15].

Complementary to this movement, many studies have been done to characterize

the radiation of the space environment [16, 17, 18], to evaluate the radiation effects on

COTS components commonly used in CubeSats [19, 20], to propose methodologies

to improve reliability [21] and radiation tolerance to SmallSats [22, 23].

In this context, the work intends to provide a new fault-tolerant over-the-air (OTA)

reconfigurable computing platform called Payload XL. The platform in designed to be

used in CubeSat missions as a versatile processing unit. The hardware is based on

its predecessor, Payload X, largely discussed in [24], [25], and [12], but with focus in

increasing the processing capabilities.



91

APÊNDICE B – ESQUEMA ELÉTRICO DA PAYLOAD XL























102

APÊNDICE C – AIV DO APPS







Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.5

Rev 1.5

June 2021

Project Chief:
Eduardo Augusto Bezerra

eduardo.bezerra@spacelab.ufsc.br

Authors:
Kleber Reis Gouveia Júnior (kleber.gouveia@spacelab.ufsc.br)

Edilberto Costa Neto (edilberto.costa@spacelab.ufsc.br)
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Oliveira, Kleber Gouveia,
Eduardo Bezerra

Update after review. 01/06/2021

iii





0. List of Figures

1.1 Colour identification for blocks of Integration, Testing, Minor testing, Ver-
ification and Minor verification. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1

4.1 Sequence of activities of AIV plan - FM SL. . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

A.1 Structure ring A. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
A.2 Structure ring B. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
A.3 Structure rod. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
A.4 Structure round nut. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 10
A.5 Spacer M3-1.5mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.6 Spacer M3-7mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.7 Spacer M3-9mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.8 Spacer M3-11mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.9 Spacer M3-12mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.10 Spacer M3-17mm. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 11
A.11 GR740 board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
A.12 GR716 board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
A.13 Brave board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 12
A.14 GNSS front end board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
A.15 GNSS digital board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
A.16 GR716 cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 13
A.17 Brave cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
A.18 GNSS cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 14
A.19 Ring B + rods + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
A.20 Structure + GR740 board + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
A.21 Structure + GR716 board + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
A.22 Structure + Brave board + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
A.23 Structure + GNSS front-end board + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . 18
A.24 Structure + GNSS digital board + spacers. . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
A.25 complete structure. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
A.26 Structure + GR716 cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19
A.27 Structure + Brave cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20
A.28 Complete assembly. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 20

v



Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

B.1 Circuit for Power Measurement. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24

vi



0. List of Tables

2.1 List of integration activities. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 3

3.1 List of qualifying tests. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5

A.1 Bill of materials for integration. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9

B.1 T1: Dimension - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
B.2 T2: Mass - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
B.3 T3: Gravity Center - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
B.4 T4: Electrical - Functional - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 23
B.5 T5: Electrical - Power - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25
B.6 Tolerances of vacuum-thermal tests. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
B.7 T11: Thermal vacuum bakeout - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
B.8 T13: Visual inspection - Procedure . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

vii





0. Contents

List of Figures vi

1 Introduction 1
1.1 Scope of the Document . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 1
1.2 Applicable Documents . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2
1.3 Reference Documents . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2
1.4 ABBREVIATIONS . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 2

2 Integration 3

3 Tests and Verification 5
3.1 Qualifying tests . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 5

4 Sequence of Activities 7
4.1 Flight Model - Stack Level (FM SL) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 7

A Appendix: Assembly, Integration, and Tests procedures 9
A.1 Payload Assembly Parts . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 9
A.2 Payload Integration Procedures . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15

A.2.1 I1: bottom structure (ring B) + rods + round nuts. . . . . . . . . . 15
A.2.2 I2: I1 + GR740 board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 15
A.2.3 I3: I2 + GR716 board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
A.2.4 I4: I3 + Brave board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 16
A.2.5 I5: I4 + GNSS front-end board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
A.2.6 I6: I5 + GNSS digital board. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 17
A.2.7 I7: I6 + top structure (ring A) + round nuts. . . . . . . . . . . . . 17
A.2.8 I8: I7 + GR716 cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
A.2.9 I9: I8 + Brave cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 18
A.2.10 I10: I9 + GNSS cable. . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 19

B Payload Tests Procedures 21
B.1 T1: Dimension . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 21
B.2 T2: Mass . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22

ix



Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

B.3 T3: Gravity Center . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
B.4 T4: Electrical - Functional . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 22
B.5 T5: Electrical - Power . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
B.6 T6: EMC: Radiation Emission (RE) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
B.7 T7: EMC: Conducted Emission (CE) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
B.8 T8: EMC: Radiation Susceptibility (RS) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 24
B.9 T9: EMC: Conducted Susceptibility (CS) . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25
B.10 T10: Random Vibration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 25
B.11 T11: Sine Vibration . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
B.12 T11: Thermal vacuum bakeout . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26

B.12.1 Setup profile . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26
B.12.2 Tolerances . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 26

B.13 T12: Thermal vacuum cycle . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 27
B.14 T13: Visual inspection . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . . 28

C Appendix: EGSE Umbilical operation 31

D Appendix: EGSE RF operation 33

x





Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

1.2 Applicable Documents

The following documents, listed in order of precedence, contain requirements applicable
to the contents of the document:

[AD1] ”GOMX5 - Advanced Payload Processors”, GOMX-5-APPS-2020, issue 1, 20
May 2020

[AD2] “Tailored ECSS Engineering Standards for In-Orbit Demonstration CubeSat
Projects”, ESTEC reference TEC-SY/128/2013/SPD/RW, issue 1, revision 3,
date 24 November 2016

[AD3] “Space engineering, Electrical and Electronic”, ECSS-E-ST-20C Rev. 1, 15 Oc-
tober 2019, https://ecss.nl/

[AD4] “Space engineering, Testing”, ECSS-E-ST-10-03C, 1 June 2012, https://ecss.nl/
[AD5] “Space engineering, Electromagnetic compatibility”, ECSS-E-ST-20-07C Rev. 1,

7 February 2012, https://ecss.nl/
[AD6] “Space engineering Electromagnetic compatibility handbook”, ECSS-E-HB-20-

07A, 5 September 2012, https://ecss.nl/
[AD7] “Launch Environment Loads Guidelines for ESA IOD CubeSat Missions”, ESA-

TECSP-TN-014252, issue 1.0, 15 March 2019
[AD8] “GOMX5 APP ECSS Tailoring”, issue 0.1, Cobham Gaisler AB, Göteborg, Swe-
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2. Integration

The tasks related to the Integration activities of the AIV campaign are listed in Table
A.1 together with a label for the name and section with further details. Each Integration
action receives the letter I and a identification number. The complete guideline is available
in Appendix A.

Table 2.1: List of integration activities.

Name Section
I0: Single Board -
I1: Bottom structure (ring B) + rods + round nuts. A.2.1
I2: I1 + GR740 board. A.2.2
I3: I2 + GR716 board. A.2.3
I4: I3 + Brave board. A.2.4
I5: I4 + GNSS front-end board. A.2.5
I6: I5 + GNSS digital board. A.2.6
I7: I6 + Top structure (ring A) + round nuts. A.2.7
I8: I7 + GR716 cable. A.2.8
I9: I8 + Brave cable. A.2.9
I10: I9 + GNSS cable. A.2.10

3





3. Tests and Verification

3.1 Qualifying tests

In Table 3.1 there is a list of tests to be performed in the AIV campaign to qualify
APPs for launch. The tests will be performed in the Flight Model - Stack Level (FM SL).

Table 3.1: List of qualifying tests.

Name FM SL
T1: Dimension Y
T2: Mass Y
T3: Gravity Center Y
T4: Electrical - Functional Y
T5: Electrical - Power Y
T6: EMC: Radiation Emission (RE) Y
T7: EMC: Conducted Emission (CE) Y
T8: EMC: Radiation Susceptibility (RS) Y
T9: EMC: Conducted Susceptibility (CS) Y
T10: Random vibration Y
T11: Sine vibration Y
T12: Thermal vacuum bakeout Y
T13: Thermal vacuum cycle Y
T14: Visual inspection Y

The vibration tests require the integration of APPs with a fixture to be defined.
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A. Appendix: Assembly, Integration, and Tests procedures

The following steps describe the integration sequence of APPs. At the end of each
main task there are figures with more details of the procedure.

A.1 Payload Assembly Parts

Next there are figures of the main parts of the APPs, before the integration.

Table A.1: Bill of materials for integration.

Quantity Item Figure
1 Structure ring A A.1
1 Structure ring B A.2
4 Rods A.3
8 Round nuts A.4
4 Spacer M3-1.5mm A.5
4 Spacer M3-7mm A.6
4 Spacer M3-9mm A.7
4 Spacer M3-11mm A.8
4 Spacer M3-12mm A.9
4 Spacer M3-17mm A.10
1 GR740 board A.11
1 GR716 board A.12
1 Brave board A.13
1 GNSS front-end board A.14
1 GNSS digital board A.15
1 GR716 cable A.16
1 Brave cable A.17
1 GNSS cable A.18
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B. Payload Tests Procedures

B.1 T1: Dimension

Table B.1: T1: Dimension - Procedure

Objective
The purpose of this test is to verify the final dimensions of the
mounted payload.

Environment
To perform this test a Pachymeter with less than or equal to 0.5mm
of accuracy is needed.

Test Steps Description

1 Measure the width of the payload with the Pachymeter.

2 Annotate the results.

3 Measure the height of the payload with the Pachymeter.

4 Annotate the results.

5 Measure the depth of the payload with the Pachymeter.

6 Annotate the results.

Success Criteria
The assembled payload shall have 10cm of height, 10cm of width,
and 10cm of depth.
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B.2 T2: Mass

Table B.2: T2: Mass - Procedure

Objective The purpose of this test is to verify the mass of the payload.

Environment
To perform this verification a mass balance is required. This equip-
ment shall be less than or equal to 1g of accuracy and shall be
correctly calibrated.

Test Steps Description

1 Turn ON the mass balance equipment.

2 Place the payload in the middle of the weighting plate.

3 Annotate the results.

Success Criteria The payload shall weigh less than 1.33kg.

B.3 T3: Gravity Center

Table B.3: T3: Gravity Center - Procedure

Objective The purpose of this test is to verify the gravity center of the payload.

Environment
To perform this test an equipment based on pendulum effect with
accuracy of ±2.5mm along the launch axis and ±1mm along the
other axes.

Test Steps Description

1 Place the payload following the equipment setup procedure.

2 Measure the gravity center.

3 Annotate the results.

Success Criteria The gravity center shall be less than TBD.

B.4 T4: Electrical - Functional

Two EGSEs are used during the functional tests: umbilical; and RF module. Both
EGSEs serve as interfaces to connect the payload to the host computer. The software
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running on the host computer performs the functional verification of the payload. The
EGSEs operation is described in Appendix D and Appendix C.

Table B.4: T4: Electrical - Functional - Procedure

Objective
The purpose of this test is to verify the payload functional be-
haviour.

Environment
To perform this test both EGSEs are needed and shall be connected
to the payload.

Test Steps Description

1 Activate the payload.

2 Wait for boot cycle.

3 Annotate time for the performed boot cycle.

4 Through the EGSE, send Ping command to the payload.

5 Annotate payload response.

6 Through the EGSE, send Telemetry command to the payload.

7 Annotate payload response.

8 Through the EGSE, send Reboot command to the payload.

9 Annotate payload response.

10 Through the EGSE, send Demo command to the payload.

11 Annotate payload response.

Success Criteria

To consider this functional test as succeeded, the following criteria
shall be achieved:
1 - Time to reboot shall be less than TBD seconds.
2 - Payload shall respond Ping command with a full response (all
boards).
3 - Payload shall respond Telemetry command with a full response
(all boards).
4 - Payload shall respond Reboot command and perform a reboot
cycle correctly.
5 - Payload shall respond Demo command with a full response (all
boards).
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Table B.5: T5: Electrical - Power - Procedure

Objective
The purpose of this test is to ensure the power consumption, voltage
and current provided to the payload.

Environment
To perform this test, both EGSEs and test circuit (B.1) shall be
connected to the payload. Both voltmeter and current probe shall
have resolution of 6 digits.

Test Steps Description

1 Activate the payload.

2 Wait for boot.

3
After boot procedure is completed, annotate the measured values
from instruments (voltmeter and current probe).

4 In EGSE, send Demo command to the payload.

5
Annotate the measured values from instruments (voltmeter and cur-
rent probe) during all of this procedure.

6 In EGSE, send Shutdown command to the payload.

Success Criteria
1. The payload shall consume less than 20W at a constant voltage
level of 5V.

B.9 T9: EMC: Conducted Susceptibility (CS)

For EMC Conducted Susceptibility test levels, refer to ECSS-E-ST-20-7 clause 5.4.
The duration can be found at ECSS-E-ST-20-7 clause 5.4. The number of applications
shall be one (1).

B.10 T10: Random Vibration

For the Random Vibration envelope for Cubesat qualification and GEVS, refer to ESA-
TECSP-TN-014252 Section 2.1.1 [AD7]. For the Random Vibration procedure, refer to
ECSS-E-ST-10-03C Section 6.5.2.7 [AD4], considering the tailoring described in 6.3 in
[AD8], where:

• Acceptance test levels and duration, see [AD4] item 5 Table 6-6

• Allowable tolerances, see [AD4] Table 4-1

• Test accuracies, see [AD4] Table 4-2
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B.11 T11: Sine Vibration

For the Sine Vibration envelope for Cubesat qualification and GEVS, refer to ESA-
TECSP-TN-014252 Section 2.1.2 [AD7]. For the Sine Vibration procedure, refer to ECSS-
E-ST-10-03C Section 6.5.2.8 [AD4], where:

• Acceptance test levels and duration, see [AD4] Table 6-6 item 6

• Allowable tolerances, see [AD4] Table 4-1

• Test accuracies, see [AD4] Table 4-2

B.12 T11: Thermal vacuum bakeout

B.12.1 Setup profile

The tests will be carried out with the payload fully assembled and integrated.

Vacuum-thermal tests will be performed with payload functionally energized and mon-
itored. So, the specimen must be without the RBF pin and with the Kill Switches disabled
(activating the satellite).

The specimen must be hung by nylon wires inside the thermal chamber so that the
antennas, if opened do not reach the inside of the chamber.

The specimen should be cleaned with isopropyl alcohol and pressurized with nitrogen
before vacuum-thermal tests.

Temperature sensors

Thermocouples should be positioned in the most critical components of each subsystem
(whenever possible). The payload will be instrumented according to the following criteria:

• Whenever possible, use two thermocouples (one redundant);

• A thermocouple outside each solar panel;;

• A thermocouple over one of the structure rods;

B.12.2 Tolerances

The maximum tolerances allowed for each vacuum-thermal test are specified in table
B.6.
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Table B.6: Tolerances of vacuum-thermal tests.

Parameters Tolerance
Temperature from −40◦C to +85◦C Tmax−3

0 Tmin−3
0

Temperature under −40◦C or over +85◦C Tmax−4
0 Tmin−4

0

Pressure
> 1.3 hPa ±15%

1.3 10−3 hPa to 1.3 hPa ±30%
< 1.3 10−3 hPa ±80%

Table B.7: T11: Thermal vacuum bakeout - Procedure

Objective
The objective is to perform the bake-out procedure on the target
payload.

Environment
The target equipment shall be placed into a vacuum-chamber which
needs to provide constant temperature over time and stabilised
pressure lower than 10−5 Pa

Test Steps Description

1

After completing the section B.12.1, mount the Temperature Sen-
sors in the specified positions (section B.12.1), and setup the EGSEs
(section B.4). The vacuum-chamber shall be setup (accordingly to
the Tolerances section (B.12.2) with the specified temperature and
pressure written in the environment section of this test).

2
After setting up the equipment inside the chamber and configuring
other parameters the test is ready to be executed.

3 Boot the board and initialize the procedure.

4 Record the data.

Success Criteria
The equipment shall not present any damage in any Functional
Test.

B.13 T12: Thermal vacuum cycle

The thermal tests described in Section 6.5.4 in [AD4] are applicable, but items a, k
and q in 6.5.4.1. Sections 6.5.4.3 and 6.5.4.4 are also excluded. The full compilation of
TVAC tailoring is available in Appendix ?? [AD8].

27



Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

B.14 T13: Visual inspection

Table B.8: T13: Visual inspection - Procedure

Objective
The purpose of the Inspection test is to verify if all the boards are
correctly integrated and connected within the payload structure.

Environment
To perform this test you shall refer to the figures in section A.2 of
this document.

Test Steps Description

1
Verify the bottom side of the payload. This side shall have a bot-
tom structure, four rods attached to it by the round nuts and four
spacers.

2 Annotate if the inspected components are present.

3
Verify the top side of the payload, which shall have a top structure
attached to four round nuts positioned at the top of the rods.

4 Annotate if the inspected components are present.

5

Verify the installed boards. From bottom to the top, the first board
shall be the GR716 board, the second board shall be the GR740, the
third board shall be the BRAVE board, the fourth board shall be
the GNSS Front-End board, and the last board shall be the GNSS
Digital Board.

6 Annotate if the inspected components are present.

7
Verify the presence of spacers between the installed boards. Each
board shall have four spacers between the previous board (or struc-
ture) and the next board (or structure).

8 Annotate if the inspected components are present.

9
Verify the GR716 board connection cable. The cable shall be con-
nected to the TBC connector of the GR716 board and the other
end shall be connected to the TBC connector of GR740 board

10 Annotate if the inspected components are present.

11
Verify the BRAVE board connection cable. The cable shall be
connected to the CN1 connector of the BRAVE board and the other
end shall be connected to the TBC connector of the GR740 board.

12 Annotate if the inspected components are present.

28



Assembly, Integration, and Verification Plan
Doc-ID: GOMX5APP.AIV.2020.11.001 rev 1.1

13

Verify the GNSS Front-End board connection cable. The cable shall
be connected to the TBC connector of the GNSS Front-End board
and the other end shall be connected to the TBC connector of the
GR740 board.

14 Annotate if the inspected components are present.

15

Verify the GNSS Digital board connection cable. The cable shall be
connected to the TBC connector of the GNSS Digital board and the
other end shall be connected to the TBC connector of the GR740
board.

16 Annotate if the inspected components are present.

17
Verify the PSU connection cable. The cable shall be connected to
the TBC connector of the GNSS Digital board and the other end
shall be connected to the TBC connector of the PSU board.

18 Annotate if the inspected components are present.

Success Criteria All components shall be installed in the payload structure.
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C. Appendix: EGSE Umbilical operation

TBD
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D. Appendix: EGSE RF operation

TBD
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ANEXO A – SEGMENTAÇÃO DE SISTEMAS ESPACIAIS DEFINIDA PELA ECSS



ECSS-S-ST-00-01C 
1 October 2012 

56 

B.1 Space segment
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Table 6 2: Space segment element Qualification test levels and duration

No Test Levels Duration
Number of
applications

NOTES

1 static load KQ x Limit Load

The qualification factor KQ is given in
ECSS E ST 32 10 clause 4.3.1

As needed to record
data

worst combined
load cases

Worst combined load cases are
determined by analysis

2 Spin KQ x spin rate

The qualification factor KQ is given in
ECSS E ST 32 10

As specified by the
project.

1 test

3 Transient KQ x Limit Load

The qualification factor KQ is given in
ECSS E ST 32 10 clause 4.3.1

As needed to record
data

1 test on 3 axis or
1 longitudinal
axis

4 Acoustic Maximum expected acoustic spectrum +3
dB

If margins higher than 3 db are specified
by the Launcher Authority, they apply

2 minutes 1 test

5 Random vibration Maximum expected spectrum +3 dB on
PSD values

If margins higher than 3 db are specified
by the Launcher Authority, they apply.

2 minutes on each of 3
orthogonal axes

6 Sinusoidal vibration KQ x Limit Load Spectrum

The qualification factor KQ is given in
ECSS E ST 32 10 clause 4.3.1

sweep at 2 Oct/min,

5 Hz 100 Hz

on each of 3
orthogonal axes
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No Test Levels Duration
Number of
applications

NOTES

7 Shock
See Note 1 See Note 2 See Note 3

NOTE 1: Limited to a test where
the shock generative device(s)
is/are activated. This test is
performed with no margins to
consolidate the shock
specification of the space segment
equipment

NOTE 2: Duration representative
of the expected environment.

NOTE 3: A minimum of two
firing is recommended.

Multi firing reduces uncertainty
linked to firing to firing
variability.

8 Micro vibration
susceptibility

Maximum predicted environment As needed for
susceptibility
determination

As specified by
the project.

9 Proof pressure jproof x MDP

For the proof factor (jproof), apply ECSS E
ST 32 02 Tables 4 1 to 4 9.

5 minutes minimum
hold time

1 test The MDP to be used is the one of
the weakest equipment
composing the pressurized
subsystem (i.e. the lowest one)

10 Pressure Cycling From zero to MDP differential pressure 50 cycles or 4 x the
number of planned
pressure cycles
expected in one service
life, whichever is
greater.

1 test
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No Test Levels Duration
Number of
applications

NOTES

11 Design burst pressure jburst x MDP

For the burst factor (jburst), apply ECSS E
ST 32 02 Tables 4 1 to 4 9.

30 seconds as
minimum

1 test

12 Leak MDP to be agreed depending
on test method

before and after
environmental tests
taking into account
that one is already
performed as part
of proof test

13 Thermal ambient
(See Note 1 & 2)

To ensure that all equipment maximum
temperatures are:

above TAMax, and

as close as possible to TQMax, and

with no equipment temperature above TQMax

To ensure that all equipment minimum
temperatures are:

below TAMin, and

as close as possible to TQMin, and

with no equipment temperature below TQMin

4 cycles (See Note 2)

or 4 cycles minus the
number of cycles
performed during the
vacuum test

1 test NOTE 1: Ambient pressure
depends on the type of mission
(i.e. Mars mission, Venus
mission)

NOTE 2: Thermal Ambient test
without vacuum test is
Applicable only to space segment
elements that operate under a
non vacuum environment during
their lifetime. In assessing this,
depressurisation failure should be
considered.
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No Test Levels Duration
Number of
applications

NOTES

14 Thermal vacuum To ensure that all equipment maximum
temperatures are:

above TAMax, and

as close as possible to TQMax, and

with no equipment temperature above TQMax

To ensure that all equipment minimum
temperatures are:

below TAMin, and

as close as possible to TQMin, and

with no equipment temperature below TQMin

4 cycles

or 1 or more cycles if
combined with
ambient cycles (see
Note 1 & 2)

1 test NOTE 1: Thermal vacuum and
thermal ambient tests are both
performed for space segment
elements that operate under a
non vacuum environment after
having been exposed to vacuum.

NOTE 2: Number of cycles and
operating condition in Vacuum
and Ambient will be selected
based on mission profile.

15 EMC Apply ECSS E ST 20 07 clause 5.3 and
EMCCP.

Apply the project
EMCCP (produced in
conformance with.
ECSS E ST 20 Annex A)

1 test

16 Passive intermodulation Apply ECSS E ST 20 clause 7.4 Apply ECSS E ST 20
clause 7.4

1 test
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Table 4 1: Allowable tolerances
Test parameters Tolerances

1. Temperature Low High

above 80K
Tmin +0/-4 K      Tmax -0/+4 K 

T< 80 K Tolerance to be defined case by case

2. Relative humidity ± 10 %

3. Pressure (in vacuum chamber)
> 1,3 hPa ± 15 %

1,3 10 3 hPa to 1,3hPa ± 30 %

< 1,3 10 3 hPa ± 80 %

4. Acceleration (steady state) and static load 0 / +10 %

5. Sinusoidal vibration
Frequency (5 Hz to 2000 Hz) ± 2 % (or ±1 Hz whichever is greater)

Amplitude ± 10 %

Sweep rate (Oct/min) ± 5 %

6. Random vibration
Amplitude (PSD, frequency resolution better than 10Hz)

20 Hz 1000 Hz 1 dB / +3 dB

1000 Hz 2000 Hz ± 3 dB

Random overall g r.m.s. ± 10 %

7. Acoustic noise
Sound pressure level, Octave band centre (Hz)

31,5 2 dB /+4 dB

63 1 dB /+3 dB

125 1 dB /+3 dB

250 1 dB /+3 dB

500 1 dB /+3 dB

1000 1 dB /+3 dB

2000 1 dB /+3 dB

Overall 1 dB /+3 dB

Sound pressure level homogeneity per octave band +/ 2 dB

8. Microvibration
Acceleration ±10 %
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Test parameters Tolerances
Forces or torque ±10 %

9. Audible noise (for Crewed Element only)
Sound power (1/3 octave band centre frequency)

32,5 Hz 160 Hz ±3 dB

160 Hz 16 kHz ±2 dB

9. Shock
Response spectrum amplitude (1/12 octave centre
frequency or higher)

Shock level 3 dB/ + 6 dB

50 % of the SRS amplitude above 0 dB

10. Solar flux
in reference plane ± 4 % of the set value

in reference volume ± 6 % of the set value

11. Infrared flux
Mean value ± 3 % on reference plane(s)

12. Test duration 0/+10 %

4.4.3 Test accuracies
a. Test accuracies shall be specified in test error budgets and agreed by the

customer prior to test performance.

NOTE EA 4/16 and EA 4/02 (section 2) guidelines can be
used to build up the overall test measurement
accuracy.

b. The accuracy of test instrumentation shall be verified in accordance with
approved calibration procedures, with traceability to international
measurement standards.

c. All test instrumentation shall be within the normal calibration period at the
time of the test.

d. Any anomaly of test instrumentation, detected at the first calibration
sequence after the test, shall be reported.

e. The accuracy of measurement shall be as follows:

1. as per Table 4 2 for the parameters listed, or

2. at least one third of the tolerance of the variable to be measured.

NOTE The values of Table 4 2 are typical from test centre
capabilities.
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Table 4 2: Test accuracies
Test parameters Accuracy

1. Mass
Space segment equipment and space segment
element

± 0,05 % or 1 g whatever is the heavier

2. Centre of gravity (CoG)
Space segment equipment Within a 1 mm radius sphere

Space segment element ± 2,5 mm along launch axis
± 1 mm along the other 2 axes

3. Moment of inertia (MoI)
Space segment equipment and Space segment
element

± 3 % for each axis

4. Leak rate One magnitude lower than the system
specification, in Pa m3 s 1 at standard conditions

(1013,25 Pa and 288,15 K).

5. Audible noise (for Crewed Element only)
32,5 Hz to 160 Hz ± 3 dB

160 Hz to 16 kHz ± 2 dB

6. Temperature
above 80 K ± 2 K

T< 80 K Accuracy to be defined case by case

7. Pressure (in vacuum chamber)
> 1,3 hPa ± 15 %

1,3 10 3 hPa to 1,3 hPa ± 30 %

< 1,3 10 3 hPa ± 80 %

8. Acceleration (steady state) and static load ± 10 %

9. Frequency for mechanical tests ± 2 % (or ±1 Hz whichever is greater)

10. Acoustic noise ± 0,1dB

11. Strain ± 10 %

12. EMC See ECSS E ST 20 07 clause 5.2.1.

13. ESD See ECSS E ST 20 06

See ECSS E ST 20 07 clause 5.2.1 for ESD test on
space segment equipment.
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