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INTRODUCCION

Actualmente México tiene el cuarto lugar a nivel mundial en establecer plataformas espaciales, donde,
por el costo reducido y el 6ptimo lugar geografico, permite la construccion de un Centro de
Lanzamiento. Por ello, existe la posibilidad de lanzar y construir satélites geoestacionarios mexicanos
en un Centro de Lanzamiento Espacial como el de otros paises de la comunidad espacial. Propuestas
como estas, son tomadas en cuenta de diferentes trabajos que se han presentado en la Agencia
Espacial Mexicana (AEM) en consultas de Foros (2010-2011).

Debido al reciente ingreso de nuestro pais en la comunidad espacial, es importante tomar en
cuenta los disefios de sistemas satelitales en desarrollo, asi como otras propuestas antes de su
construccion. Se plantean metodologias para el trabajo relacionado de disefio de los sistemas de
Lanzamiento Mexicano Satelital Espacial como son Analisis Estructurado de Tiempo Real (SA-RT)

(Nifio, Colmenares, & Martin, Sistema de Monitoreo Volcanico en Tiempo Real, 2008).

México, por todas sus riquezas naturales, es un pais que puede tener la capacidad de lanzar
y construir sus propios satélites. Los satélites tienen muchos objetivos: telecomunicaciones,
observacion de la Tierra, deteccion de virus, deteccidon de enfermedades, por ello, hoy en dia la

exploracion espacial directa tiene efectos directos en la economia.

El disefio en tiempo real de un sistema de lanzamiento espacial y el fracaso del modelo, son
la base para proponer, construir y lanzar el primer satélite espacial en México. Presentando asi una
oportunidad para colaborar y crear tecnologias que beneficien a la humanidad en diversas areas, como
son las comunicaciones, observacion de la tierra y desastres causados por el calentamiento global
(Nifio , Colmenares, & Martin, "Propuesta para predecir eventos en el Sistema de Monitoreo Volcanico
en Tiempo Real basado en la informatica bio-inspirada y algoritmos de Redes Neuronales", 2008),

todo esto es posible mediante el posicionamiento de satélites mexicanos en érbita.

Si bien nuestro pais no cuenta con su propio Centro de Lanzamiento Espacial, sin embargo el
compromiso que se tiene desde las Universidades, Centros de Investigacion y Organismos (publicos
y privados) por generar aportaciones que den solucion a problemas relacionados al ambito espacial
es grande. Mediante este trabajo de tesis se presenta la primera aproximacion de investigacién en un

modelo basado en arboles de Fallas de Sistemas Espaciales desde la creacion de la AEM. Este
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modelo se presenta de manera general, permitiendo que pueda ser aplicado en cualquier tipo de
mision espacial. Por ejemplo, el evento ocurrido recientemente por el Sistema de Navegacion
Geoespacial Galileo (22 de agosto de 2014) que por el posicionamiento en una orbita errénea generd
el fracaso de la mision que se tenia, y la explosion, después de su despegue, de la nave espacial
Cygnus en las instalaciones de la NASA (29 de octubre de 2014). Por ello, la importancia y aportacién
de este trabajo de tesis, donde se propone el disefio de un Sistema de Fallas que permita prevenir
catastrofes, de manera especifica, se propone la generacion de un Modelo matematico-analitico que

permita evitar fallas de ocurrencia que afecten el cumplimiento del Lanzamiento.

México, como Nacion, requiere impulsar y explotar el potencial académico, humano y social
para el fortalecimiento de capacidades cientificas, tecnoldgicas, industriales y médicas. Para poder
aso mejorar las condiciones de vida de sus habitantes y promoviendo, a su vez, la igualdad de

oportunidades.

El siguiente trabajo de tesis se divide de la siguiente manera: introduccidn, donde se presenta
el planteamiento del problema, capitulo 1 Satélites, en el cual se mencionan, de manera general, los
elementos que componen un Sistema de Lanzamiento espacial, tomando en cuenta el modelo de
Arquitectura Soyuz; el capitulo 2, basicamente muestra hechos de catastrofes espaciales ocurridas a
lo largo de la historia, razén de motivacion para el disefio, anélisis e investigacion de este trabajo de
tesis; en el capitulo 3 Metodologia del sistema de lanzamiento espacial, mostrando diagramas de un
trabajo previo de investigacion, asi como también una primera aproximacion que surge del desarrollo
de un modelo matematico; capitulo 4 Propuesta solucién, donde se presenta el desarrollo de un
modelo matematico analitico, elaborado en base al andlisis de Sistemas de arboles de fallas, donde
se proponen cambios (a la primera aproximacion), permitiendo obtener mejores resultados de
fiabilidad del sistema; en el capitulo 5 Analisis de resultados se analizan los resultados obtenidos tanto
del modelo matematico previo, como el modelo matematico que se elabor6 en el capitulo anterior,
comparando los resultados obtenidos en Tiempo Real mediante un simulador de software
especializado; finalmente; las conclusiones y propuesta de trabajo a futuro, donde se muestran las
conclusiones en conjunto con el trabajo a realizarse y las aportaciones para la implementacion real

del sistema general.
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CAPITULO 1
SATELITES

A través de la historia de la humanidad se puede notar el interés que ha creado el explorar o conocer
mas alla de nuestro planeta. Por ello se han realizado un sinfin de acontecimientos para conocer el
espacio, desde envio de satélites, hasta tropas tripuladas (por el hombre). Se han realizado diversas
misiones con diferentes propésitos, sin en cambio, dia a dia los paises presentan un interés aun mayor

por conocer mas.

1.1  Sputnik

Figura 1. Satélite Sputnik (NASA, National Air and Space Museum, 2003)

La iniciacion de la intervencidn del hombre en el espacio tuvo su primer impacto en octubre de 1957,
cuando la Unién Soviética (Russian Space, 2014), en competencia de intereses (politicos, culturales,
econdmicos, etc.) con Estados Unidos de Norteamérica, en el post de la Segunda Guerra Mundial,
lanza el primer satélite artificial, dirigido por un grupo de cientificos, entre los que se encontraba Mikhail
Tikhonravov. Este satélite denominado Sputnik tuvo el logro de orbitar alrededor del planeta Tierra.
Sputnik (ISZ, por sus siglas en ruso: “Satélite artificial terrestre) fue lanzado en el Cosmédromo de
Baikonur en Tyuratam, se establecié como contribucion al Afio Geofisico Internacional (1957-1958),
este tenia un peso aproximado de 83 kilogramos y un diametro de 58 centimetros. Llevaba
instrumentos que transmitian datos sobre los rayos cosmicos, meteoritos, temperatura y densidad del

aire. La noticia fue impactante, ya que por primera vez se logr6 enviar con éxito un artefacto al exterior,
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el desarrollo tecnoldgico fue de vital transcendencia, ya que marcé el comienzo de la era y carrera

espacial entre las dos potencias mundiales (Estados Unidos de Norteamérica y la Unién Soviética).

En la competencia de intereses entre estas potencias mundiales, en respuesta al logro de la Unidn
soviética, el gobierno de Estados Unidos de Norteamérica incrementd la inversion econdémica en la
investigacion y educacion cientifica, acelerando la creacion de la NASA (National Aeronautics and

Space Administration).

1.2  Explorer

Figura 2. Satélite Explorer (NASA, 2014)

Como respuesta a la competencia entre naciones (como anteriormente se menciona), Explorer fue el
primer satélite artificial puesto en érbita terrestre por Estados Unidos, se lanzd el 31 de enero de 1958,
desde el Complejo de Lanzamiento de la estacion de la Fuerza Aérea de Cabo Cafaveral, a bordo del

cohete Juno, de igual forma como parte de las contribuciones al Afio Geofisico Internacional.

El satélite Explorer fue el primer vehiculo espacial que transmitié mediciones de los rayos cosmicos
durante 112 dias y dio los primeros datos satelitales sobre la radiacién, datos que permitieron al ser
humano descubrir y/o detectar los cinturones de radiacion Van Allen, este satélite tenia las

dimensiones de 203 cm de largo y 15,9 cm de diametro, con un peso de 13,97 kg.

Los lanzamientos y creacion de los satélites Sputnik y Explorer son el ejemplo de la iniciacidon que los

seres humanos tuvieron para el estudio e investigacion de la ciencia del espacio, la competencia que

13



se dio entre estas potencias, después de la Segunda Guerra Mundial, fueron el lanzador para crear

nuevas tecnologias, desarrollar avances cientificos con el fin de explorar nuevos territorios.

1.3 Carrera Espacial

A través de la historia, desde hace siglos, los seres humanos han presentado importante interés por
los cohetes, por ejemplo, China empleaba el uso de cohetes como armas en el siglo XI. Alemania, a
mediados de la década de los 20’s iniciaron con la experimentacion de cohetes con propulsion de
combustibles liquidos, los cuales podian alcanzar tanto altitudes como distancias considerablemente

altas.

Sin embargo, en respuesta al afio Geofisico Internacional, Estados Unidos y la Union Soviética en
1955 hicieron publico su interés de lanzar satélites artificiales al espacio, justificando que se debia a

contribuciones a dicha celebracion.

El conocimiento y nuevas exploraciones, al igual que hoy en dia, surge en base a las necesidades del
ser humano. Es asi como surge la carrera espacial, en consecuencia a la competencia entre las
importantes potencias: Estados Unidos y la Unién Soviética. Cada una de estas potencias
desarrollando tecnologia espacial que respondia a las necesidades de avance y rivalidad tanto cultural
como tecnoldgica, es asi como los paises comenzaron a explorar el espacio exterior, mediante el
desarrollo y lanzamiento de satélites artificiales, envio de seres humanos al espacio e incluso de su
llegada a la Luna. Uno de los acontecimientos con mayor trascendencia (que dio inicio a la carrera
espacial) es el lanzamiento del satélite artificial Sputnik (1957) y posterior, como respuesta, Estados

Unidos lanza el satélite artificial “Explorer” (1958).

La tecnologia y desarrollo espacial se convirtié en una rama en conflicto, ya que sus potenciales
aplicaciones militares tenian importantes impactos como el espionaje. La exploracién espacial y el
desarrollo de tecnologia de satélites dieron pie a la creacién de la Guerra Fria, pues el disefio de los
satélites espaciales incluia el equipamiento necesario para poder ser espia de otros paises, contando
con camaras fotogréaficas y sefiales de radar, es asi, como los avances cientifico-tecnoldgico se
empleaban como propaganda politica, demostrando las capacidades y alcances cientificos que cada

pais tenia para llevar la delantera en potencial militar.

Una importante seccion del desarrollo tecnoldgico que se utilizaba para los viajes espaciales se

aplicaba a cohetes de guerra (misiles balisticos intercontinentales). En respuesta al peligro e
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importancia que representa el avance o ventaja de cada superpotencia, se establecieron las bases

para la carrera del espacio. El avance en la carrera espacial daba lugar a la carrera armamentistica,

donde el progreso de cada pais en desarrollo (espacial) servia como indicador de las capacidades

economicas, cientificas y tecnoldgicas que tenia, demostrando asi la superioridad en la competencia

creada.

Asi es como inicié la carrera espacial, posteriormente, a lo largo de la historia, han cambiado las

necesidades que se tienen por el lanzamiento de artefactos al espacio, construccion de satélites,

naves orbitales y cohetes, todos y cada uno de ellos respondiendo a los avances en tecnologia,

telecomunicaciones, medicina, etc.

En la Tabla 1 se muestra un cronograma histérico de las misiones mas importantes desde los inicios

del ser humano en la carrera espacial, asi como el objetivo de cada una de ellas.

Fecha

1957

1958

18 de diciembre
de 1958

4 de enero de 1959

17 de
febrero de1959

Junio de 1959

Significancia

Satélite artificial

Deteccion de cinturones de Van Allen

Satélite de comunicaciones

Satélite artificial (Solar)

Satélite meteoroldgico

Satélite espia

15

Nombre de la

Pais o
mision
URSS Sputnik 1
USA-ABMA Explorer |
Project
USA-ABMA
SCORE
URSS Luna 1
USA-NASA(NRL) Vanguard 2

Fuerza Aérea de los

] Discoverer 4
Estados Unidos
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7 de
agosto de1959

14 de septiembre
de 1959

7 de
octubre de1959

12 de abril de 1961

10 de julio de 1962

29 de septiembre
de 1962

16 de junio
de 1963

26 de julio de 1963

18 de
marzo del965

15 de diciembre
de 1965

1 de marzo
de 1966

16 de
marzo del966

Fotografia de la Tierra desde el espacio

Sonda a la Luna

Foto del lado oculto de la Luna

Hombre en érbita

Primer satélite de comunicaciones activo

Satélite artificial sin utilizacion de superpotencia

Muijer en érbita

Satélite geosincrono de comunicaciones

Actividad extravehicular

Orbital rendezvous

Sonda aterriza en otro planeta - Venus

Rendezvous en érbita y acoplamiento
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Canada

URSS
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URSS

USA-NASA

URSS

USA-NASA

Explorer 6

Luna 2

Luna 3

Vostok 1

Telstar

Alouette 1

Vostok 6

Syncom 2

Vosjod 2

Gemini

6A/Gemini 7

Venera 3

Gemini VIII
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https://es.wikipedia.org/wiki/1_de_marzo
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24 de diciembre

Orbita lunar tripulada USA-NASA Apolo 8
de 1968
20 de julio de 1969 Humano en la Luna USA-NASA Apolo 11
23 de abril de 1971 Estacion espacial URSS Salyut 1
14 de noviembre . . .
Satélite orbita otro planeta (Marte) USA-NASA Mariner 9
de 1971
9 de noviembre . o ) ) i )
Satélite de comunicaciones geoestacionario Canada-BCE Anik A1
de 1972
14 de SKYLAB 1 Primer laboratorio orbital de los Saturno V-
. USA-NASA -
mayo del973 Estados Unidos. Skylab
SKYLAB 2 Los astronautas Conrad, Kerwin y
Weitz lanzados en un cohete tipo Apolo, abordan
el Skylab y colocaron una especie de parasol
B sobre la parte dafiada para hacer bajar la
e
temperatura del laboratorio. Durante veintiocho USA-NASA Apolo-Skylab
mayo del973 i o )
dias los astronautas hicieron observaciones de la
Tierra y manejaron el gran telescopio que permite
la observacion del Sol y las estrellas sin la
difraccion de la luz causada por la atmésfera.
SKYLAB 3 Los astronautas Bean, Garriot y
Lousma tuvieron que separar el vehiculo Apolo
que los habia llevado a la estacion espacial. La
o mision dur6 59,5 dias, estudio la Tierra y la Luna,
28 de julio de 1973 i ) ) USA-NASA Apolo-Skylab
asi como las reacciones del organismo en un

ambiente sin gravedad, realizandose también la
caminata espacial de 6 horas y 31 minutos

implantando nuevo récord.
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URSS,
15 de julio de 1975 Primera mision conjunta USA-URSS Apolo-Soyuz
USA-NASA

Tabla 1. Cronograma de misiones importantes

1.4 El papel de México

Nuestro pais en el ambito de las ciencias espaciales tiene un importante prestigio (a través de sus
instituciones educativas) a nivel internacional, la participacion activa en la generacion de conocimiento
en areas afines a la aeronautica y el espacio. México, a pesar de ser un pais con reciente ingreso en
la comunidad espacial, cuenta con el recurso humano de capacidades especificas que permiten
sobresalir en actividades de investigacion, disefio y desarrollo tecnoldgico, asi como también cuenta
con riquezas naturales que en un futuro seran de vital importancia para la creacion de un propio Centro

de lanzamiento, como se ha propuesto en diversos Foros.

En respuesta a estas necesidades e intereses por parte de la sociedad, en 2010 se aprueba la Ley
que define una nueva etapa en el desarrollo espacial, surgiendo la Agencia Espacial Mexicana (AEM).
Tras este importante logro para nuestro pais, la AEM adquiere el compromiso de transmitir y
desarrollar conocimiento en colaboracion con las Instituciones, promoviendo Foros e impulsando
(mediante diferentes programas) el recurso humano mexicano, para la creacion y desarrollo de nuevas

tecnologias que respondan a las demandas y necesidades que se tienen hoy en dia.

Es importante recalcar la mision que tiene la AEM “Utilizar la ciencia y la tecnologia espacial para
atender las necesidades de la poblacion mexicana y generar empleos de alto valor agregado,
impulsando la innovacion y el desarrollo del sector espacial, contribuyendo a la competitividad y al
posicionamiento de México en la comunidad internacional, en el uso pacifico, eficaz y responsable del
espacio”. ' Por ello, como miembros de una carrera universitaria de estudios de ciencia debemos

comprometernos e involucrarnos en los trabajos a realizar.

Aunque histéricamente México es nuevo en esta rama y se encuentra en desventaja por no tener su

propio Centro de Lanzamiento, si cuenta con la capacidad humana, por ello, mediante diversos Foros

! Agencia Espacial Mexicana, http://www.aem.gob.mx/
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se realizan propuestas que no solo dan solucién a problemas de nuestro pais, sino también se analizan

temas transcendentes.

1.5 Componentes de lanzamiento

En la Figura 3 se muestra, de manera general, los componentes necesarios para el Lanzamiento
espacial de un artefacto (Satélite), dicho esquema responde a la simulacion del lanzamiento de un
cohete Soyuz. En esta figura podemos observar que los elementos “basicos” necesarios son: cohete
y plataforma. Cada uno de estos elementos tiene caracteristicas especificas que responden a las
demandas de la mision que se llevara a cabo, como se ha mencionado en este trabajo de tesis se

generan modelos generales que pueden ser adaptados a proyectos con objetivos especificos.

Cohete

Plataforma

Figura 3. Esquema general de Lanzamiento (Corvaja/ESA, 2011)



CAPITULO 2
CATASTROFES

A lo largo de la historia de lanzamientos de misiones espaciales han surgido catastrofes, las cuales
han dado pie al desarrollo de este trabajo de tesis, mediante la investigacion y anélisis de cada suceso
se ha podido obtener variables importantes a considerar, dichas variables sirven para prevenir fallas

en misiones futuras.

2.1 Transbordador Columbia

El Transbordador espacial Columbia fue el primer transbordador espacial de la NASA en cumplir
misiones fuera de la tierra. Se lanz6 por primera vez el 12 de abril de 1981, teniendo diversas misiones
a cumplir, entre ellas sobresale la mision STS-93 que en julio de 1999 se pone en orbita el

Observatorio de Rayos X Chandra.

Figura 4. Transbordador espacial Columbia (NASA, 1981)

En la ultima misién denominada STS-107 ocurrié el fallo que terminaria con el éxito del transbordador
Columbia en febrero de 2003 se designé como STS-107, y tuvo lugar entre el 16 de enero y el 1 de
febrero de 2003. El fallo inicié al momento del despegue, pues segun el estudio realizado, el orbitador
en la parte inferior del ala izquierda recibi6 un impacto, provocado por el desprendimiento de un trozo

de espuma (aislante del tanque externo).
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Segun estudios de la NASA el golpe producido perford algunos paneles que se encontraban cerca del
pozo del tren de aterrizaje. Al parecer el control de misiones desestimo el alcance del dicho suceso,
sin en cambio el problema tuvo consecuencias al reingresar la atmdsfera terrestre, con el impacto se
desprendieron elementos de proteccion térmica, con ello la destruccion por fusion de la estructura
interna del ala izquierda, produciendo la desestabilizacion y desprendimiento, terminando por la

destruccién de la estructura del transbordador.

07:59:32 (hora central de Estados Unidos) fue el reporte donde se perdi6 la comunicacion con el
transbordador espacial Columbia; con lo cual se daba parte de la pérdida del transbordador (valorado

en unos 2.000 millones de euros, en el afio 2003), junto con el deceso de sus tripulantes.

La catastrofe que se origind por la falla de este transbordador provoco que se cancelaran las misiones
al espacio, reiniciando actividades, después de su revision, con el lanzamiento del transbordador

espacial Discovery.

2.2  Transbordador Challenger

Designacién NASA: OV-099, transbordador Challenger fue el segundo transbordador espacial en
servicio, realizando su primer vuelo en abril de 1983, cumplié con 9 misiones antes de ocurrir la
catastrofe de desintegracion el 28 de enero de 1986. Retomando los sucesos del transbordador
Columbia, este tenia un menor nimero de losetas en el sistema de proteccidn térmica, ademas de
tener diferentes modificaciones que permitian llevar 1100 kg mas de carga que el transbordador

Columbia.

El transbordador Challenger fue el primer orbitador en llevar un sistema de pantallas similares a los
utilizados en aviones militares y civiles modernos. El transbordador se destruyé a los 73 segundos
después del lanzamiento de la décima misidn (STS-51-L), segun los reportes la catastrofe se originé
al momento del despegue, pues el impulsor derecho dejaba escapar humo negro, con esto surgié un
encadenamiento de mas fallas en otros componentes del transbordador, provocando que quedara

expuesto a fuerzas aerodinamicas incontroladas.

El transbordador se envolvi en una gigantesca bola de fuego a los 73 segundos del despegue,
desintegrandose casi en su totalidad, emergiendo la cabina intacta de la conflagracion. Algunas

hipétesis indican que las causas en la falla y no cumplimiento de la misién espacial fueron originadas
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por: a) Condiciones meteorolégicas no adecuadas para el lanzamiento, b) Por alta velocidad y ¢) Por

faltas de piezas.

Figura 5. Transbordador Challenger (publico, 1983)

2.3  Satélites Galileo-FOC FM1y FM2

Los satélites Galileo-FOC FM1 y FM2 fueron situados en orbita incorrecta. Se prevenia que
se alcanzara una orbita de 23 522 kilémetros de altura y 55° de inclinacion, sin embargo los dos
satélites han quedado en una orbita eliptica de 25,922 x 13 700 kilémetros y 49° de inclinacion. Por lo
tanto, con estas condiciones no logré llevar a cabo y de manera exitosa el lanzamiento del sistema de

posicionamiento global Galileo (EC. Europa.eu, 2014).
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Figura 6. Lanzamiento Satélite Galileo (Arianespace, 2014)

Sistema de Navegacion Geoespacial Galileo (22 de agosto de 2014) que por el posicionamiento en
una 6rbita errénea generd el fracaso de la misién que se tenia. Tal como lo informé la Agencia Espacial
de Rusia (Roskosmos) en un comunicado (Selding, 2014), mencionando que "El accidente se produjo
durante el lanzamiento del cohete desde el cosmddromo de Baikonur’. Después de estudios e
investigaciones, en un comunicado se explico, por informacidén proporcionada por el consorcio
europeo, que el lanzamiento se convirtid en una catastrofe y no tuvo éxito, debido a un problema en
la “fase superior” del cohete Fregat, encargado de la inyeccion de los satélites, entonces generando
una falla en las coordenadas orbitales, dando como resultado un error en cuanto a los valores
necesarios de las orbitas correctas, provocando asi el posicionamiento incorrecto de drbita, generando

el cumplimiento fallido de la misién (Lefigaro.fr, 2014).

2.4  Nave espacial Cygnus

El 28 de octubre de 2014, la explosion, después de su despegue, de la nave espacial Cygnus (nave
espacial teledirigida, disefiada para llevar suministros a la drbita terrestre) en las instalaciones de la

NASA de la empresa estadounidense Orbital Sciences se convirtio en una gigantesca bola de fuego,
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seis segundos después de ser lanzado en una mision que tenia como objetivo proveer con provisiones

a la Estacion Espacial Internacional (ISS).

El cohete alcanzo a elevarse muy poco desde el centro espacial de Wallops en la costa de Virginia, y
de repente explotd envolviéndose en llamas y cayendo a tierra provocando asi una gigantesca nube
deslumbrante. Se trata del primer accidente desde que la Nasa comenzé a recurrir al sector privado

para abastecer a la ISS.

Figura 7. Capsula Cygnus (NASA GOV, 2014)

2.5 Satélite mexicano “Centenario”

El satélite mexicano de comunicaciones “Centenario” el 16 de mayo de 2015 se desintegrd en la
atmdsfera, después de su lanzamiento desde el cosmodromo de Baikonur, Kazajistan, informé la
agencia espacial rusa, Roscosmos, tardando 490 segundos en desintegrarse. El desarrollo mexicano
tuvo un costo de 390 millones de dodlares, hasta el momento las causas de este desastre se

desconocen, sin en cambio son un ejemplo mas de catastrofes y misiones fallidas de la historia.
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Figura 8. Satélite mexicano Centenario (SCT, 2015)

Las catastrofes que se mencionan en este capitulo son parte de un historial de sucesos histéricos de
misiones fallidas tanto en Lanzamientos espaciales, como en el cumplimiento correcto de los objetivos
que tienen cada mision, transbordador, satélite, etc. Estos eventos son parte de la motivacion que

generaron interés para la investigacion y desarrollo de este trabajo de tesis.
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CAPITULO 3
METODOLOGIA DEL SISTEMA DE LANZAMIENTO ESPACIAL EN
TIEMPO REAL

En el capitulo anterior se mencionan algunas catastrofes ocurridas a lo largo de la historia, estos
sucesos fueron los que permiten que surja el interés de desarrollo e investigacion en temas espaciales,
especificamente en desarrollo e implementacién de diagramas (Nifio , Colmenares, & Martin, Analysis
and Risk Assessment of the Real Time Volcanic Monitoring System, 2010) que permiten el analisis

del funcionamiento en Tiempo Real de Sistemas de Lanzamiento.

3.1 Sistema de monitoreo en tiempo real, Modelo Inicial

México actualmente no cuenta con su propio Centro de Lanzamiento, por lo tanto depende de otros
paises para el lanzamiento de sus satélites. Los elementos del sistema general se forman por la

integracion del cohete, plataforma y un sistema de monitoreo, tal como se muestra en la figura 9.

Platform
Y’

Monitoring System

Figura 9. Sistema general de Lanzamiento

La primera aproximacién en tiempo real via satélite del Centro de Lanzamiento se reduce en el
diagrama de Entidad-relacion. Esta reduccién es la notacion CHEN (Chen, Marz 1976.) como se

muestra en la figura 10.
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Figura 10. Diagrama de Entidad reducida

3.1.1 Sistema General

En lafigura 11 se muestra el caso, donde los usuarios del sistema general, son el todo. En esta misma
figura se aprecian los componentes del Centro de Lanzamiento Espacial, donde a través del mddulo
de comunicacién se envian datos al Sistema de Control del Centro de Lanzamiento Espacial,
posteriormente la informacién pasa mediante una red que permite la interconexion con el Sistema de
Tiempo Real, supervisando eventos entrantes. La informacion del Centro de Lanzamiento Espacial es
bidireccional, por lo tanto el Sistema de Control recibe informacién a partir de sensores situados en
componente y dirigidos de los sistemas del cohete y plataforma, con la finalidad de monitorear

componentes de hardware y de esta manera evitar y/o minimizar catastrofes.
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Figura 11. Sistema General

3.1.2 Diagrama de contexto

El diagrama de contexto (figura 12) muestra el contexto del sistema y las medidas que deben
considerarse para la vigilancia. Su objetivo es la descripcion del sistema como un contexto, donde se
puede notar que el Centro de Lanzamiento Espacial es el responsable de la transmision de datos de
manera inaldambrica, posteriormente esa sefial (inaldmbrica) es enviada al Sistema de Monitoreo en
tiempo real del Centro Espacial. En este diagrama se indica que mientras el funcionamiento del
sistema sea correcto la informacion seré visualizada en pantalla, por el contrario, si existe alguna falla
se emitira una sefial de alarma. Siguiendo la Arquitectura Soyuz, los componentes que pertenecen al
cohete se nombran Etapa 1, Etapa 2, Etapa 3 y Torre de escape y se consideran componentes criticos,
pero se puede adaptar a cualquier arquitectura. Por lo tanto, los componentes del cohete y plataforma
reciben y envian informacion de manera bidireccional en tiempo real y todos los sistemas pueden ser
controlados. Los elementos incluidos en la Plataforma son Sistema Orbital, sistema de energia,
modulo de servicio, Sistema de Calibracién Orbital el cual supervisara el lanzamiento de posicion

orbital a fin de evitar el lanzamiento con errores que eventualmente fallaran para colocar el satélite en
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cohetes, por ejemplo Galileo, situada en la 6rbita incorrecta.

Orbita correcta después del lanzamiento. Errores de lanzamiento actualmente se observan en algunos
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Figura 12. Diagrama de Contexto
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3.1.3 Diagrama de Flujo de Datos (DFD)
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Figura 13. Diagrama de Flujo de Datos

El diagrama de flujo de datos se muestra (Figura 13), junto con todos los procesos y eventos que
entran y salen del sistema fuera de la barra de control. Estos eventos se sincronizan y transfieren
datos en el sistema. Es posible que toda la informacién sea compartida por todos ellos; parte de esa
informacién podria ser transmitida por cada uno de ellos. El flujo de datos interactua con el todo el
sistema y puede ser comparado con parametros criticos para equilibrar y comprender mejor el
comportamiento anormal de los sensores que podrian sugerir un desastre. En caso de peligro, se
activa una alarma por los sensores, la informacién recogida por ellos seran transmitidos al especialista
y autoridades correspondientes para tomar decisiones criticas, con el fin de dar seguimiento y si es

necesario abortar automaticamente la mision.

3.1.4 Diagrama de Transicion de Estados

El diagrama de transicion de estado (Figura 14), se deriva Del diagrama de flujo de datos (Figura 14),
estan légicamente relacionados y muestra cada estado dentro del sistema. Mientras exista un buen

funcionamiento, en todos los componentes de la plataforma y cohete, se realiza la transferencia de
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Figura 14. Diagrama de transicion de estados

3.1.5 Diagrama de Arquitectura de Contexto

Este diagrama de contexto incluye la entrada a partir de las sefales, los bits transferidos a través del

sistema, la transferencia de bits para los datos de transmisién del Sistema de Monitoreo en Tiempo

real en la plataforma y cohete. El sistema de tiempo real tiene usuarios, operadores, pantalla y una

interfaz hombre-maquina para interactuar dentro del sistema.
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Figura 15. Diagrama de arquitectura contexto

3.1.6 Diagrama de Interconectividad

El Diagrama de interconectividad (Figura 16) permite comprender la abstraccion de interconexion entre
los elementos dentro de la Plataforma de Lanzamiento de Satélites Mexicanos y los sensores del
sistema, los cuales estaran situados en los componentes del cohete y dentro de la plataforma. Esto

evitara el error en el calculo de o6rbita y detectara las variaciones fisicas en componentes y el medio

ambiente.
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Figura 16. Diagrama de interconectividad

3.1.7 Lacatre

El disefio del software esta representado mediante el lenguaje formal grafico LACATRE (Figuras 17y
18) para facilitar el disefio del sistema y a su vez representar las aplicaciones desarrolladas en tiempo

real (Nifio, Colmenares, Huerta, & Aguila, 2013).
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3.2 Arboles de fallas

Por sus siglas en inglés FTA (Fault Tree Analysis), anélisis de arbol de fallas se considera una
conclusion general que se utiliza para determinar causas especificas de una falla de Sistema. EIl FTA
fue desarrollado en 1962 por H.A. Watson en Bell Laboratories, siendo aplicada esta técnica, para el
contrato de division Balistica de la Fuerza Aérea estadounidense, para evaluar la verificacion de
fiabilidad de disefio los sistemas de tiro de los misiles ICBM del cohete Minuteman. Se aplicaban con
el objetivo de mejorar la seguridad de sistemas de misiles, pues consideraban que la mayoria de
accidentes se generan como resultado de fallas inherentes a un sistema. Los arboles de fallas son un
método empleado en sistemas de relatividad, mantenimiento y analisis de seguridad. El analisis
comienza con una conclusion general, posteriormente se determinan causas especificas, las cuales

permiten la construccion de un diagrama légico llamado arbol de falla.

3.2.1 Componentes

Esta técnica consiste en un proceso deductivo, que se basa en las leyes del Algebra de Boole, permite
determinar la expresion de sucesos complejos en funcién de los fallos basicos de elementos que
intervienen en él. Es asi como se puede notar de forma cualitativa los sucesos que tienen menor
probabilidad de ocurrencia.

Los elementos (simbolos) que componen un sistema de arbol de fallas se denominan compuertas
l6gicas, similares a los simbolos empleados por disefiadores de circuitos electronicos.

A continuacion se mencionan los elementos principales que se utilizan en el disefio y desarrollo de un

arbol de fallas:

» Compuerta AND

Representa una condicion que indica que el evento de resultado ocurrira
solamente si todos los eventos de entrada existen simultdneamente.

» Compuerta OR

El evento ocurrira si solamente uno o cualquier combinacion de los eventos de

entrada ocurren.
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Respecto a los eventos, existen otros simbolos para su representacion:
» Rectangulo
Es el principal componente basico del arbol analitico. Representa el evento
negativo, es el Unico simbolo que tendra abajo una puerta de légica y eventos

de entrada.

> Circulo

Representa un evento base en el arbol, se encuentran en niveles inferiores y

no requieren mas desarrollo o divisiones.

> Diamante

Evento terminal sin desarrollar. Tal evento es uno no completamente
desarrollado debido a falta de informacién.

> Ovalo

Representa una situacion especial, la cual puede ocurrir solamente si
ocurren ciertas circunstancias.

» Triangulo

‘ Transferencia de una rama del arbol de fallas a otro lugar del arbol.
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3.2.2 Desarrollo de analisis de Fallas con diagramas de arbol

v" Definir el evento superior (Evento TOP), para ello se debe identificar el tipo de falla o
catastrofe que se va a investigar, este evento es el de mayor relevancia, pues es la falla critica
del sistema.

v" Conocer el sistema, se refiere al estudio minucioso de la informacién disponible sobre el
sistema y su ambiente.

v Construccion del arbol, en este apartado se disefia y construye el modelo del sistema,
utilizando simbolos. Para una exitosa construccion se debe mantener un formato logico,
uniforme y consistente en cada nivel, se utilizan basicamente las compuertas “AND” y “OR”.

v" Validez del arbol, verifica la exactitud del arbol.

v' Evaluacion del arbol, se refiere a que el arbol necesita examinarse para las areas donde
sea posible hacer mejoras en el analisis 0 donde se pueda utilizar procedimientos y/o
materiales alternativos para disminuir el peligro.

v Considerar cambios constructivos, permite que se analice cualquier error antes de su
implementacion.

v Considerar alternativas y recomendacion de medidas, es la seccion donde se

implementan acciones correctivas, previas a la implementacion final.

3.2.3 Aplicaciones de arbol de fallas

El FTA constituye la oportunidad de reforzar buenas practicas y mejorar las condiciones del entorno
laboral. Se utilizan sistemas de arbol de fallas en ambitos laborales, industriales, de medicina, efc.,
pues las aportaciones que se pueden obtener en base a esta herramienta son importantes. Los
sistemas de arbol de fallas permiten reducir, prevenir y/o evitar catastrofes. Se pueden utilizar en
diversos analisis, siempre y cuando se establezcan y conozcan los eventos de ocurrencia. Los arboles
de fallas permiten visualizar de manera gréfica la distribucin de eventos, asi como la transcendencia

de cada uno de ellos.
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3.3  Primera aproximacion mediante el disefio y analisis matematico

Los diagramas presentados anteriormente son la base de desarrollo que se consider6 para la
generacion de este modelo matematico.

En la primera aproximacion realizada para el disefio y anélisis del modelo matematico-analitico se
toma en cuenta a los valores del sistema externo como elementos independientes al sistema general

de Lanzamiento espacial, donde se utiliza la compuerta OR.

Nombre

0.1
0.0333

0.0333

N = A=A Rl

0.0333,

Tabla 2. Valores de elementos

Respecto al trabajo previo de investigacion, donde se llevé a cabo el analisis, disefio y creacion de un
modelo (general) de lanzamiento, se obtiene un modelo de lanzamiento general de fallas, el cual, para

su mejor entendimiento se analiza mediante distintas variables (Tabla 2).
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El modelo matematico se obtiene al analizar los eventos iniciales del Arbol de Fallas general,

obteniendo la siguiente férmula matematica:

TOP= 1- {[(A'B*(C'D'E) * (F(GHI(N) *  (KNL'M'NJOXP'Q) * (R'S)T) *
LUV (WX)#(Y°Z)(A™B)] + [C* (DE*F]} 1)

Los valores de dichos eventos se obtienen con la simulacién analitica del Arbol de fallas. Los valores
presentados se identifican con colores diferentes (para su mejor manejo): Cohete (azul), Plataforma
(verde) y factor externo (amarillo).

La resolucion matematica se realiza, de igual manera, en los tres sectores que se visualizan,

obteniendo entonces tres formulas.

e Cohete
1. Se genera la siguiente formula matematica:
F(c)= [(A*B*(C*D*E)) * (F*(G*H)*(I"J) * (K*(L*"M*N)*0*(P*Q)) * ((R*S)*T)] (2)

2. Con los siguientes valores por sus subconjuntos, donde ademas se muestra la sustitucién de
valores obtenidos, generando los siguientes resultados:
[(A*B*(C*D*E))= [(0.0333*0.0333%(0.0111*0.0111*0.0111))= 1.51655E-09
(F*(G*H)*(I*J)= (0.0333*(0.0166*0.0166)*(0.0166*0.0166)=2.52858E-09
(K*(L*M*N)*O*(P*Q*))= (0.025*(0.0083*0.0083*0.0083)* 0.025%(0.0125*0.0125))= 5.58386E-14
((R*S)*T)=((0.025%0.025)* 0.05)= 0.00003125

3. Obteniendo:
F(c)= [(A*B*(C*D*E)) * (F*(G*H)*(I"J) * (K*(L*M*N)*O*(P*Q)) * ((R*S)*T)]= 6.69142E-36

o Plataforma
1. Se genera la siguiente formula matematica:

F(p)= [(UV)*(W*X)*(Y*Z)*(A™B')] (3)
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2. Con los siguientes valores por sus subconjuntos, donde ademas se muestra la sustitucion de
valores obtenidos, genera los siguientes resultados:
(U*V)=(0.05*0.05)= 0.0025
(W*X)= (0.05*0.05)= 0.0025
(Y*Z)= (0.05*0.05)= 0.0025
(A™B’)= (0.05*0.05)= 0.0025

3. Obteniendo:
F(p)= [(U*V)*(W*X)*(Y*Z)*(A™B’)]= 3.90625E-11

e Factor Externo

1. Se genera la siguiente formula matemética:
F(fe)= [C"* (D*F"*G')] (4)

2. Con los siguientes valores por sus subconjuntos, donde ademas se muestra la sustitucion de

valores obtenidos, genera los siguientes resultados:

C=0.1
(D*F*G’)= (0.0333*0.0333*0.0333)= 3.6926E-05

3. Obteniendo:
F(fe)=[C’ * (D*F*G’)]= 3.6926E-06

Después de la resolucion por sectores, se realiza la operacién final, sustituyendo los valores de

las operaciones realizadas (por subconjuntos) de acuerdo a la férmula inicial

TOP= {[(A*B*(C*D*E)) * (F*(G*H)*(I"J) * (K*(L*M*N)*O*(P*Q*)) * ((R*S)*T)] *
LUV (WX)*(Y*Z)(A™B)] + [C* (D*E*F)]} =

TOP= (Cohete)*(Plataforma)+(Factor Externo)= [f(c1)*f(c2)]*f(p)+f(fe) (5)
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Al sustituir los valores y realizar el analisis matematico, obtenemos el siguiente resultado
[f(c1)*f(c2)]*f(p)+f(fe) = (6.69142E-36)*(3.90625E-11)+( 3.6926E-06)= 3.6926E-06 (6)

Para conocer el porcentaje de fiabilidad del sistema, utilizamos la ecuacién

TOP= 1- (3.6926E-06)
TOP= 0.999996307 (7)

Por lo tanto, se puede notar que la fiabilidad que se muestra a través de este trabajo es de
99.9996307% con un margen de error de 0.00036926%.
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CAPITULO 4
PROPUESTA SOLUCION PARA IMPLEMENTACION Y PREVENCION
DE CATASTROFES EN MISIONES ESPACIALES POR LA
INTERVENCION DE FACTORES EXTERNOS

Se crea un modelo matematico basado en el analisis de arboles de fallas, permitiendo la visualizacion
general del funcionamiento y requerimientos para llevar a cabo Lanzamientos de cohetes de satélites

geoestacionarios.

El anlisis de fallos se realiza con el método de la modelizacion matematica de Arbol de fallas y
describe el Tiempo real de la Aproximacién de un modelo de lanzamiento. El método de arbol de fallas
de construir un diagrama légico conectado por compuertas AND & OR, que tienen el objetivo de
encontrar las combinaciones de fallos de los componentes y el conjunto de corte minimo que describen
las combinaciones de fallas de los componentes que hacen que el TOP (evento catastréfico) ocurra.
Este método es deductivo y tiene el evento superior, evento intermedio y el evento base, el que es el
comienzo de la falla del sistema (Andrews & Moss, 1993). El arbol de fallas propuesto tiene el fracaso

de Lanzamiento critico como evento TOP la explosion, como el evento de mayor peligro.

Esto se produce debido a la falta de prevencion si el sistema completo falla. El arbol incluye los fallos
parciales de subsistemas, como el Cohete, que incluye todos los posibles eventos de fallo por etapas
(1,2,3 y torre de escape), compuestos por otros elementos como: tanque de oxigeno, propulsores,
motor de lanzamiento. Este sistema tiene otros eventos de fracaso inicial que se representan como
AB,C,D,EF,JH,IJKLMN,OP,QR,S,T. Otro sub-sistema es el de Plataforma, el cual tiene posibles
eventos de fallos, por mencionar algunos, sistema de calibraciéon, médulo de servicio, con sus
respectivos eventos de fallo representados como U,V,W,X,Y,Z,A’B". Finalmente, lo que se propone
en este trabajo (que hace diferente a algunos otros) es el sub-sistema de factor externo, que se
compone de dos factores: humano y natural, cabe mencionar que ese analisis se ha obtenido basado
en los Ultimos eventos ocurridos en el fallo de sus misiones, los eventos de fallo se representan como
C,D,E,F.
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La expresion booleana matematica (Rausand, 1994; Andrews & Moss, 1993) del Sistema de
Lanzamiento espacial en tiempo real del arbol de fallas, con el fin de expresar el evento TOP es de la

siguiente manera:

TOP= {[(A"B*(C'D'E)) * (FA(GTH)"(I) * (K*(L'MNI*O*(P*Q) * ((RS)'TI] * [(UV) * (WX) * (¥°2)
“ (A"B)] + [C'* (D*F*G)]} &

4.1 Simulacién

La Aproximacion de un modelo de lanzamiento con Analisis de Fallas para posicionamiento en Tiempo
Real de satélites, en su orbita correcta se simuld con Windchill Quality Solutions Software (Kultyshev,
Blagodarev, Gladkii, & Shanturov, 2013).

La propuesta de simulacién se divide en cuatro arboles del Sistema de tiempo Real de la aproximacion
de un modelo de lanzamiento; dos arboles representan los componentes del cohete, teniendo un
porcentaje asignado de probabilidad de ocurrencia del 40%, un arbol asignado al elemento llamado
plataforma, el cual tiene un porcentaje de probabilidad de ocurrencia del 40% y por Ultimo un arbol
denominado desastres naturales, al cual se le asign6 un porcentaje de probabilidad de ocurrencia del
20%. Esto significa que el Sistema de Lanzamiento tiene una probabilidad P(cohete)=0.4,

P(plataforma)=0.4 y P(factor externo)=0.2.
La probabilidad final se calcula de la siguiente manera:
TOP=P(cohete) * P(plataforma)*P(factor externo)= [f(c1)*f(c2)]*f(p)*f(fe)= 1 (8)

Donde la probabilidad de fallo es de 0 y 1. La fiabilidad del Sistema (Ruan & Sun, 2006) se calcula con

la siguiente expresion matematica:
R(S)=1-U (9)

U(s) es la probabilidad de fallo de cada componente del sistema y los conjuntos de corte son la

combinacion de eventos basicos, resultantes del evento superior (Vesley, 2002).

El arbol de fallas del modelo de lanzamiento es dividido en 4, luego, se obtiene la probabilidad de
ocurrencia para cada sub-arbol, cabe mencionar que el elemento cohete se compone de 2 sub-

arboles, entonces: cohete=.4, plataforma=.4 y factor externo=.2.
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Para el sistema de cohete se dividié en 2 arboles de fallas para su mejor entendimiento (Figuras 19y
20).
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Figura 19. Sistema de Cohete (Parte 1)
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Figura 20. Sistema de Cohete (Parte 2)

Se aplicod una distribucion de la siguiente manera: los eventos iniciales A,B (tanque de oxigeno y
queroseno) son 30% mas probables que los eventos iniciales C,D,E (que tienen la misma probabilidad
de ocurrencia), todos ellos pertenecen a la etapa 1; el evento F (tanque de hidrégeno liquido) tiene la
misma probabilidad de ocurrencia de los eventos A,B, pero es 50% mas probable que los eventos
G,H,l,J (que tienen la misma probabilidad de ocurrencia, ya que tienen el mismo riesgo), estos
pertenece a la etapa 2; Mientras los eventos K,O,R,S de la etapa 3 tienen la misma probabilidad de
ocurrencia, siendo K 30% mayor que los eventos iniciales L,M,N (los cuales tienen la misma
probabilidad de riesgo), los eventos iniciales P,Q (con la misma probabilidad de riesgo) tienen 50%
menor probabilidad de riesgo que el evento O, sin embargo el evento inicial T es 50% mas probable
que los eventos R,S. Los resultados de simulacion del sistema del cohete (FC) tienen una probabilidad
de ocurrencia de p(FC)=[f(c1)*f(c2)]= (3.17982E-105*7.96940E-214)= 0.0000000E+00 (Tablas 3y 4).
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Results for Gate: Launch critical failure
Results at Time 1000.00:
Unreliability (F): 3.83472E-18 Frequency (f):
Unavailability (Q): 3.83472E-18
Time Unreliability Unavailability Frequency
0 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
100.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
200.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
300.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
400.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
500.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
600.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
700.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
800.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
900.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000
1000.00 3.83472E-18 3.83472E-18 0.000000

Tabla 3. Resultados de simulacién del Sistema de Cohete (Parte 1)

Resu
Results for Gate: Launch critical failure
Results at Time 1000.00:
Unreliability (F): 1.74496E-18 Frequency (f):
Unavailability (Q): 1.74496E-18
Time Unreliability Unavailability Frequency
0 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
100.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
200.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
300.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
400.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
500.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
600.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
700.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
800.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
S500.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000
1000.00 1.74496E-18 1.74496E-18 0.000000

Tabla 4. Resultados de simulacién del Sistema de Cohete (Parte 2)
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El arbol de fallas de la Plataforma (FP) se divide por los acontecimientos iniciales (U, V, W, X, Y, Z,
A’, B’), con la misma probabilidad de ocurrencia (Figura 21). La distribucion se hizo al dividir, primero,
los 4 componentes (sistema de calibracion, sistema fisico orbital, sistema de poder y médulo de
servicio), a continuacion cada componente se dividié entre 2 eventos iniciales, eventos que se pueden

adaptar en funcion particular de la arquitectura de cada uno de los sistemas.
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Figura 21. Sistema de Plataforma

A FTA Results

Results for Gate: Launch critical failure

Results at Time 1000.00:

Unreliability (F): 3.90625E-11 Number of Failures:
Unavailability (Q): 3.90625E-11 Frequency (f):
Time | Unreliability Unavailability Frequency
0 3.90625E-11 3.90625E-11| 0.000000
100.00 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000
200.00 | 3.90625E-11| 3.90625E-11/ 0.000000|
300.00| 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000|
400.00 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000 |
500.00 | 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000 |
600.00/ 3.90625E-11 3.90625E-11/ 0.000000|
700.00 3.90625E-11 3.90625E-11| 0.000000|
800.00| 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000
500.00| 3.90625E-11 3.90625E-11 0.000000
1000.00 3.90625E-11 3.90625E-11/ 0.000000 |

Tabla 5. Resultados de simulacion del Sistema de Plataforma
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La probabilidad de ocurrencia de cada evento inicial es p (x) = 0.05. El resultado de la simulacién del
arbol de fallas del sistema de plataforma tiene una probabilidad p (FP)= f(p)= 3.90625E-11 (Tabla 5).

El &rbol de fallas de Factor externo (FFE) inicialmente advierte un OR, mientras sus eventos iniciales
se derivan de la compuerta AND, los eventos iniciales D', E’, F’ (0.0333) tienen la misma probabilidad
de ocurrencia, pero son 30% menos probables que el evento C'(0.1), este evento inicial se refiere al

riesgo por factor humano (Figura 22).
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Figura 22. Sistema de Factor externo

El resultado de la simulacion del arbol de fallas del sistema de factor externo tienen una probabilidad
p(FFE)= f(fe)= 0.003704 (Tabla 6).
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A FTA Results

Results for Gate: Falla critica de lanzamiento

Results at Time 1000.00:

Unreliability (F): 3.69260E-6 Frequency (f): 0.000000
Unavailability (Q): 3.69260E-6
Time Unreliability Unavailability Frequency
0 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
100.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
200.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
300.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
400.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
500.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
600.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
700.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
800.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
S00.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000
1000.00 3.69260E-6 3.69260E-6 0.000000

Tabla 6. Resultados de simulacion del Sistema de Factor externo

El Sistema de arbol de fallas de la Aproximacién de un modelo para posicionamiento en Tiempo Real
de satélites tiene una probabilidad final, que se obtiene multiplicando las probabilidades del Sistema
del Cohete, el Sistema de Plataforma, y a su vez las probabilidades del Sistema de Factor Externo,

obteniendo:
TOP= P(cohete)*p(plataforma)*p(factor externo)= [f(c1)*f(c2)]*f(p)*f(fe) (10)
Donde al sustituir los valores obtenidos por el simulador, tenemos:

TOP= P(FC)*p(FP)*p(FFE)=p(6.69143E-36)*p(3.90625E-11)*p(3.6926E-08)= 9.68165E-49 (11)

4.2 Simulacién Matematica

La Aproximacion de un modelo de lanzamiento con Andlisis de Fallas para posicionamiento en Tiempo
Real de satélites posee el evento TOP Ecuacion (1). Sin embargo, esta expresion puede ser
simplificada para las ecuaciones (8) y (9). Dado que el principal evento se expresa como la unién de
los conjuntos de corte minimos, la probabilidad del evento TOP se puede aproximar como la
multiplicacion y suma de la corte que establece probabilidades individuales, siempre que, estas
probabilidades son pequefias (Vesley, et. al, 2002).
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Las probabilidades de todos los eventos basicos son los siguientes:

P(A)=0.0333, p(B)=0.0333, p(C)=0.0111, p(D)=0.0111, p(E)=0.0111, p(F)=0.0333, p(G)=0.0166,
p(H)=0.0166, p(1)=0.0166, p(J)=0.0166, p(K)=0.025, p(L)=0.0083, p(M)=0.0083, p(N)=0.0083,
p(0)=0.025, p(P)=0.0125, p(Q)=0.0125, p(R)= 0.025, p(S)=0.025, p(T)=0.05, p(U)=0.05, p(V/)=0.05,
p(W)=0.05, p(X)=0.05, p(Y)=0.05, p(2)=0.05, p(A')=0.05, p(B’)=0.05, p(C)=0.01, p(D)=0.0333,
p(E’)=0.0333, p(F’)=0.0333

El desarrollo de la ecuacion aplicando la ley asociativa es el siguiente:
Cohete (parte 1)

F (c1) = AB*(C*D*E)*(F*GH*IJ)

F (c1) = (ABC*ABD*ABE)*(FGH*FIJ)

F (c1) = ABCFGH*ABCFIJ*ABDFGH*ABDFIJ*ABEFGH*ABEFIJ
Cohete (parte 2)

F (c2) = (K*(L*M*N)*O*(P*Q)*(R*S)*T)

F (c2) = KL*KM*KN*O*(PR*PS*QR*QS)*T

F (c2) = KL*KM*KN*(OPR*OPS*OQR*0QS)*T

F (c2) = KL*KM*KN*(TOPR*TOPS*TOQR*TOQS)

F (c2) = KLTOPR* KLTOPS* KLTOQR* KLTOQS* KMTOPR* KMTOPS* KMTOQR* KMTOQS*
KNTOPR* KNTOPS* KNTOQR* KNTOQS

Plataforma
F (p) = (UV)*(WX)*(Y*2)*(A™B’)
F (p) = UV*(W*X)*(Y*2)*(A™*B’)

F (p) = UVWFUVX*(Y*2)*(A*B))
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F (p) = UVWY*UVWZ*UVXY*UVXZ*(A™B’)

F (p) = UVWYA*UVWZA*UVXYA*UVXZA™* UVWYB*UVWZB*UVXYB*UVXZB’
Factor externo

F (fe) =[C’ * (D™*E™F')]=C'D*C'E™*C’F'=0.00100111

La ecuacién original (1) se presenta a continuacion, donde se emplean las variables correspondientes

a cada sub-sistema, ademas se describe utilizando la ley ldgica asociativa (Scheinerman, 2001):

TOP= (ABC*ABD*ABE)*(FGH*FIJ)* KL*KM*KN*(TOPR*TOPS*TOQR*TOQS)*
UVW*UVX*(Y*Z)*(A™*B’)*[C’ * (D*E™F’)] (12)

Cada producto representa un recorte minimo establecido de la siguiente manera:

TOP= ABCFGH * ABCFIJ * ABDFGH * ABDFIJ * ABEFGH * ABEFIJ * KLTOPR * KLTOPS *
KLTOQR * KLTOQS * KMTOPR * KMTOPS * KMTOQR * KMTOQS * KNTOPR * KNTOPS *
KNTOQR * KNTOQS * UVWYA’ * UVWZA’ * UVXYA’ * UVXZA’ * UVWYB'’ * UVWZB' * UVXYB'’ *
uvxzp’ * C’'D*C’E™*C’F’ (13)
La fiabilidad del sistema se calcula con la ecuacion (2) realizando las operaciones de todo el corte
minimo establecido

R(S) =1 - (ecuacion 13) (14)
Cuando la resolucion de la ecuacion 13 se convierte en:

TOP=1.12946E-10 * 1.12946E-10 * 1.12946E-10 * 1.12946E-10 * 1.12946E-10 * 1.12946E-10 *
8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-
11*8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 8.10547E-11 * 3.125E-07 * 3.125E-
07 * 3.125E-07 * 3.125E-07 * 3.125E-07 * 3.125E-07 * 3.125E-07 * 0.00333 * 0.00333 * 0.00333
(15)

Asi, el resultado final es el siguiente:

TOP=1.7941E-234 (16)
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Aplicando la expresion matematica (9) obtenemos la siguiente fiabilidad:
RS=1-(1.7941E-234 (17)
RS=1 (18)

Para obtener el resultado de fiabilidad del sistema, se multiplica por 100, para presentar el resultado

en esta escala, entonces:

RS= (Valor de fiabilidad obtenido)*(escala a presentar) (19)
RS=1*100 (20)
RS=100 % (21)

Si bien nuestro pais no cuenta con su propio Centro de Lanzamiento Espacial, sin embargo el
compromiso que se tiene desde las Universidades, Centros de Investigacion y Organismos (publicos
y privados) por generar aportaciones que den solucion a problemas relacionados al ambito espacial
es grande. Mediante este trabajo de tesis se presenta la primera aproximacion de investigacion en un
modelo basado en arboles de Fallas de Sistemas Espaciales desde la creacion de la AEM. Este
modelo se presenta de manera general, permitiendo que pueda ser aplicado en cualquier tipo de
mision espacial. Por ejemplo, el evento ocurrido recientemente por el Sistema de Navegacion
Geoespacial Galileo (22 de agosto de 2014) que por el posicionamiento en una orbita errénea generd
el fracaso de la mision que se tenia, y la explosion, después de su despegue, de la nave espacial

Cygnus en las instalaciones de la NASA (29 de octubre de 2014).

A través de la aplicacion del disefio de un Sistema de Fallas, que toma como sistema integrado al
factor humano, la fiabilidad del sistema de lanzamiento es mucho mayor. En base a los eventos y/o
catastrofes ocurridos recientemente, podemos reconocer la importancia que tiene incluir dentro de los
eventos con probabilidad a ocurrir factores externos, los cuales se considera que tienen una

probabilidad de ocurrencia minima.
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CAPITULO 5
ANALISIS DE RESULTADOS

El andlisis del Sistema de Lanzamiento muestra una diferencia de resultados de fiabilidad,
dependiendo del analisis matematico que se realice, en base a la inclusion estricta dependiente o
independiente del factor externo. Mediante el estudio e investigacion de este trabajo, se ha podido
analizar y desarrollar el modelo matematico del Sistema de Lanzamiento Espacial de dos maneras
distintas. Cada una de ellas difiere en el desarrollo del arbol de fallas donde se muestra el Factor

Externo (utilizando operacionales AND y OR, segun sea el anélisis).

El modelo matematico se compone de tres sub-sistemas llamados: Cohete, Plataforma y Factor
externo, los valores proporcionales que se asignaron son del 40 por ciento para los dos primeros sub-
sistemas y 20 por ciento para el ultimo, la diferencia de resultados surge en la manera de analizar el
sub-sistema de Factor Externo, el valor de proporcionalidad sigue siendo del 20 por ciento, sin en
cambio las compuertas que se utilizan hacen que el resultado final tenga variaciones (compuerta
AND&OR). A continuacion se muestran las ecuaciones matematicas correspondientes a cada analisis,

asi como los resultados obtenidos para determinar la fiabilidad de cada sistema.
R(S)=1-U (1)

Donde U(s) es la probabilidad de fallo de cada componente del sistema y los conjuntos de corte son
la combinacién de eventos basicos, resultantes del evento superior y del anélisis matematico, con la

sustituciéon de elementos

En el modelo matematico previo a este trabajo de investigacion, el factor externo se analiza de manera

independiente, donde

TOP=1- {(A'B'C'D'E) * (FYGH(M) *  (K(L'MNJOPQY)) * (R'S)T) *

[(UV) (W X)*(Y2) (AB)] + C* (OE“F )]} ©
TOP= 1- (3.6926E-06) (12)
TOP=0.999996307 (13)
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TOP=99.9996307% (14)

TOP= (ABC*ABD*ABE)*(FGH*FIJ)* KL*KM*KN*(TOPR*TOPS*TOQR*TOQS)*

UVWHUVXH(Y*2)(A*B)C * (D*E"F)] (15)
TOP=1-(1.7941E-234) (16)
TOP= 1 (17)
TOP= 100 % (18)

Los valores proporcionales C’' D’ F' G’ son los elementos que conforman al Factor externo, con el valor
de proporcionalidad (en conjunto) del 20 por ciento, sin en cambio en la ecuacion (9) los componentes
de dicho sub-sistema utilizan la compuerta OR [C’ + (D™*F™*G’)], por lo cual, al sustituir los valores
proporcionales se obtiene 0.100036926 para el arbol de fallas denominado Factor externo, finalmente,
al sustituir nuevamente los valores para el Sistema de Lanzamiento (sistema final) y emplear la
ecuacién 1 obtenemos TOP=1- (3.6926E-06), donde al realizar las operaciones correspondientes
obtenemos la fiabilidad de 99.9996307%.

Realizamos la misma secuencia de resolucion, empleando los mismos valores para los elementos que
conforman el sub-sistema Factor externo, en esta ocasion utilizamos la compuerta AND, como se
muestra [C’ * (D*F*G’)] (ecuacion 15), el desarrollo matematico de este sistema corresponde a la
siguiente ecuacion C'D*C'E™*C’F’= 0.00100111. Los valores que se obtienen de este anélisis y al

sustituirlos corresponden a la fiabilidad del 100 %.

Los resultados finales del analisis y desarrollo del modelo matematico que se presentan en las
ecuaciones 9 y 15, muestran una gran diferencia, debido a que el disefio del sub-sistema de Factor
Externo se analiza de distintas manera. Se concluye que analizar el sub-sistema con la compuerta
AND es mejor, pues ademas de darnos un mejor porcentaje de fiabilidad, respalda la importancia de
esta propuesta para el Lanzamiento Espacial, de analizar y contemplar el Factor Externo como un
sub-sistema estrictamente complementario del Sistema General, como se ha mencionado la
probabilidad de fallo por factores humanos es altamente importante de considerar. En fallos en
cumplimiento de misiones se generaron catastrofes por factores ajenos a elementos que conforman

el cohete o plataforma.
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Figura 23. Resultados de fiabilidad

En la Figura 23, se muestra graficamente la diferencia de probabilidad de fiabilidad, por lo cual se
puede apreciar que la diferencia numérica es muy pequefia (0.00036926%), cabe destacar que en los
Sistemas de Lanzamiento un valor asi puede significar un error catastréfico, generando pérdidas
innumerables, afectando de manera importante la misién a desarrollar. Por esta razén, se ha creado

un modelo general para poderse aplicar en cualquier mision de lanzamiento, garantizando el éxito de

la mision a desarrollar, tanto en el momento del lanzamiento, despegue y maniobras.

Considerando los eventos catastroficos como el de Galileo y Cygnus, se propone realizar nuevos
andlisis del sistema, donde los valores de probabilidades de fallo se modifiquen. Por lo tanto, el sub-
sistema de Factor externo debera tener un valor de probabilidad de falla mayor y sea considerado

estrictamente parte del sistema de ocurrencia de fallas, de esta manera podra evitarse la falla de

misiones, y a su vez pérdidas cientificas y economicas.
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CONCLUSIONES Y TRABAJO A FUTURO

Las principales aportaciones son: (a) El disefio del nuevo arbol de fallas general del sistema de
Lanzamiento espacial; (b) El analisis mediante la generacion de arbol de fallas; (c) Se realiza un
modelo analitico matematico y modelado con software especializado; (d) una propuesta teérica de
aplicacién para prevenir catastrofes y/o errores en los Lanzamientos espaciales, donde el factor
humano exige implementacién futura inmediata destinada a considerarse estrictamente dependiente

en los sistemas de arboles de fallas y los estudios de analisis que tengan que ser considerados.

El objetivo general del proyecto se cumpli6 de manera satisfactoria, pues se propuso una
Aproximacion de un modelo analitico-matematico para el lanzamiento en tiempo real de un cohete de
satélites geoestacionarios en México, obteniendo resultados de fiabilidad analiticos y del simulador
con valores que reflejan una disminucién de probabilidad de ocurrencia de catastrofes en el

Lanzamiento espacial.

Los objetivos especificos también se cumplieron de manera satisfactoria, pues mediante el analisis,
disefio e implementacion de un modelo matematico se pueden prevenir fallas tanto en el Cohete,
Plataforma e incluir otros factores que afectan de manera directa y considerable el éxito de misiones

espaciales.

Las misiones exitosas a través de Lanzamientos espaciales seguirdn siendo satisfactorias para
continuar con la generacion de aportaciones importantes que benefician a la humanidad; por ejemplo
los avances en la ciencia, tecnologia y medicina, asi como también las aportaciones en cuanto a

desarrollo de seguridad y prevenciones por desastres naturales.

Para el trabajo a futuro, se propondria la generacion detallada del sub-sistema de Factor Externo,
aumentando el porcentaje de probabilidad de ocurrencia, asi como la implementacion estricta de este
sub-sistema. Se establece realizar un estudio de analisis minucioso para determinar nuevos elementos
que podrian presentarse en el desarrollo del Lanzamiento espacial. Se propone que el factor humano
tenga un analisis grupal e individual, donde cada persona que tenga relacion con la mision a desarrollar
se evalle, estableciendo distintas etapas que tendra que aprobar, dichas etapas contemplan pruebas
fisicas, psicologicas, emocionales y por supuesto intelectuales. Una vez que sean aprobatorias las

pruebas, los integrantes de la misién deberan ser evaluados en periodos establecidos. También se
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busca la manera de generar ambientes 6ptimos de trabajo, y asi, disminuir el factor de estrés, pues
esta cientificamente comprobado que los niveles de estrés afectan de considerablemente el éxito de
los trabajos a realizar. Se propondria un sistema detallado de fallas en la calibracién de sensores, para
poner en orbita correcta un cohete, pues la ocurrencia de este error genero6 pérdidas importantes por
su falla del mal posicionamiento de la 6rbita. De igual manera, se propondria la generacion de un
nuevo sistema de posicionamiento en drbita correcta, con metodologias utilizadas en este trabajo de

tesis.

La viabilidad del proyecto es real, gracias a las aportaciones de diferentes conceptos que se generaron
después del analisis de catastrofes ocurridas a través de la historia. Este tipo de aproximacion, es
buena para el desarrollo de México y para el beneficio de las personas que viven en este pais, pero a
su vez, al ser un modelo general, se puede emplear en cualquier tipo de misidn, tanto en nuestro pais,
como en otros paises involucrados en el estudio y desarrollo de misiones espaciales. Sin embargo,
las limitaciones de no tener un Centro de Lanzamiento espacial mexicano presentan un obstaculo para
generar propias misiones, las cuales puedan ser analizadas mediante esta propuesta de tesis,
generando éxito en el desarrollo de factores de ciencia, tecnologia, telecomunicaciones, prevencion

de desastres y avances en medicina.
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