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 چکیده:

های به افت کارایی یا ایجاد خرابی پرتوهای فضایی منجر. است سیستم سطح یکی از چالشهای طراحی ماهواره در ات فضاییتشعشع

تغییرات شار  محاسباتیسازی و شبیه رویکرد با حاضر مقالهدر دائمی در قطعات و تجهیزات بکارگرفته شده در ماهواره ها را دارند. 

تحلیل  عملیاتی مشخصتوان ماهواره در این مدار با عمر  زیرسیستمبازده پرتویی تک رخدادی و آسیب  ،GTOذرات پرانرژی در مدار 

و آسیبهای پرتویی ماهواره  ی فضامحیط تشعشعبرای شبیه سازی  SPENVISتحت وب افزار نرماز  پژوهشدر این شود. میو بررسی 

GTO با تاکید بر  اولیهتشعشعی در فاز طراحی  سازیشبیهنتایج حاصل از سازی استفاده شده است. مترهای مقاومابه منظور استخراج پار

p/cm ها از مرتبهو الکترون دهد بیشینه شار پروتونون آلن نشان میتابشی از دوکمربند ماهواره عبور 
2.

s   108
باشد. همچنین شار می 

ها تا و پروتون MeV7ها حداکثر تا یابد. به طوریکه انرژی الکترونها به شدت کاهش میبا افزایش انرژی آن GTOپرتوها در مدار 

MeV400 که برای کاهش دز به سطح دهد نشان می. نتایج استkrad10 ،لازم استمیلیمتر  6 ضخامتبه  حفاظی ازجنس آلومینیوم. 

در این  های تشعشعی بر ماهوارههای سیستمی آسیبهای خورشیدی در طول یک سال یکی از چالشکارایی برای پانل% 33افت حدوداً 

درصد  30حدود  SEU آسیب کلی وقوع میلیمتر نرخ 6به  4ضخامت حفاظ از دهد با افزایش نشان میها سازیهمچنین شبیهاست.  مدار

 یابد.کاهش می

 
 ، تشعشعات فضاییSPENVISنرم افزار  طراحی سیستمی،، GTOکلمات کلیدی: مدار 

 

Analysis of radiation damage of a satellite in GTO orbit: system level design 

 

 



 

 

 

The space environment includes different types of particles originating from both within and without the 

solar system. They can categorize depending on their origin (cosmic-galactic, solar, and Van Allen belts), 

and can cause severe damage to electronic components or functional failure of the equipment. Therefore, 

the radiation environment is an important concern in the system-level design of a satellite. The correct 

evaluation of radiation effects should occur as early as possible in the design procedure, and be upgraded 

as necessary throughout the development of project phases.  

The space radiation environment varies dramatically with the latitude, longitude, and altitude of the orbit, 

and also varies significantly with time. Satellite in the geosynchronous transfer orbit (GTO) faces 

significant amounts of particles including the high-energy electrons and protons trapped in the Van Allen 

belts (extend from an altitude of about 640km to 580000km). These particles are the source of three kinds 

of damage to electronic equipment (total ionizing dose (TID), displacement damage (DD), and single 

event effects (SEE)).  

In this article, the flux of the different energetic particles in the GTO is obtained by employing SPENVIS 

web-based software. SPENVIS is developed by a consortium led by the Royal Belgian Institute for space 

aeronomy for ESA’s space environments and effect section. Results show that the radiation fluxes have 

very drastic changes during every orbit time due to passing through the Van Allen Belts. The maximum 

flux of protons and electrons is in the range of 10
8
 p/cm

2.
s.  The sensitive electronic components can not 

tolerate the total ionizing dose made by this amount of flux density. Therefore, to reduce the dose below 

the specified limits by the manufacturer, an aluminum shield must be used.  Fig. 1, shows that in order to 

decrease the dose below the 10krad, the thickness of the shield should be equal to 6mm. This amount of 

shield is much thicker than those are used in LEO (Low Earth Orbit), and increases the total mass of the 

satellite. Regarding electric power generated by solar panels of satellite benefiting AZUR SPACE solar 

cell (3G30) If the thickness of the protective coating of the cells is considered equal to 100 um, the 

efficiency loss of (see Fig. 2). Therefore, to support the subsystems and payloads over the whole mission 

life, the more solar panel is needed in comparison with satellites in LEO. 

 

Fig. 1: The required shield to decrease the dose    Fig. 2: Solar panel efficiency versus cover-glass thickness 

Besides, the simulations show that with the increase of the thickness of the shielding from 4mm to 6 mm, 

the overall rate of single event upset (SEU) decreases from 3.7225E-06 /bit to 2.6556E-06 /bit (about 

30%). 
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 مقدمه: -1

به دلیل اجزای ماهواره در حال افزایش است.  و هابهبود بازده عملکردی محموله برایها های نوین در ماهوارهآوریاستفاده از فن

ی اساسی در این خصوص، چالشهاز ااست.  بحرانی یک مسئله آنها عملکرد توقف یا خطا درهرگونه این تجهیزات حساسیت بسیار زیاد 

اختلال ها آنباشد که ممکن است در عملکرد عادی  می ماهوارهالکترونیکی قطعات و تجهیزات تاثیر تشعشعات بر خطاهای ناشی از 

محیط فضا، تابشهای پرانرژی از این رو، شود.  می هاهادی قطعات الکترونیکی منجر به تغییر خواص فیزیکی نیمه گیریایجاد نماید. پرتو

به منظور بررسی اثرات مخرب شرایط محیطی ماهواره حین ماموریت، لازم است شود. محسوب میتهدید یک  هاهمواره برای ماهواره

های ناشی از این محیط بر یرد تا الزامات مرتبط برای کاهش یا محدود نمودن خرابیگتا در فازهای اولیه هر پروژه اقداماتی انجام 

طی روند پیشرفت  ،در نظر گرفته شده برای برآورده شدن آنهاتعیین شود. با پیگیری این الزامات و اقدامات جبرانی  هاماهوارهعملکرد 

؛ 2002د )گین گریچ، توان نسبت به صحت عملکرد مناسب ماهواره هنگام قرارگرفتن در محیط ماموریت اطمینان حاصل نموپروژه می

 (.     2017؛ مارر و همکاران، 2015؛ هورن و پیکفورد، 2015؛ هاندز و همکاران، 2013، همکارانهورن و 

-ون کمربندهایذرات به دام افتاده درخورشیدی و کهکشانی، -در قالب سه دسته، پرتوهای کیهانی پرتوهای فضایی بر اساس منشا  

های پرانرژی هستند که از خارج از منظومه شمسی وارد آن ذرّات پرانرژی کیهانی، یونشوند. تقسیم بندی می( Van Allen)آلن

تواند در هستند. انرژی این ذرات می 4هایی با عدد اتمی بزرگتر از % هسته1% ذرات آلفا و 14% پروتون، 85پرتوها شامل این شوند.  می

 GeV 1های هیدروژن، هلیوم، کربن و اکسیژن هستند دارای انرژی تقریبی این ذرات که هسته  باشد. عمدة GeV 10محدوده صفر تا 

های های سنگین تابشباشند. هستهتر و نیز الکترون میهای سنگین% پروتون و مابقی هسته90تابشهای خورشیدی شاملهستند. 

های های تابشبرابر(. پروتون 4تقریباً باشند )تر میخورشیدی دارای شار کمتری نسبت به پرتوهای کیهانی اما به مراتب سنگین

تواند شاری برابر با به ذکر است که تنها یک فوران خورشیدی میهستند. لازم  MeV 200تا  MeV 1خورشیدی دارای انرژی بین 

p/cm
2.
s  1010×2  .در  خورشیدی هایپرتوهای کیهانی و پرتوهای حاصل از فورانمحیط فضا با منشا ی و پروتونها الکترونایجاد کند

-برابر شعاع زمین گسترش یافته 10تا  0.2ی از ارتفاع حدود ومحصور  آلننواحی خاصی از میدان مغناطیسی زمین بنام کمربندهای ون

های توان در مقابل آن حفاظ سازی نمود( و پروتون)که براحتی می MeV 7 ازهای با انرژی کمتر . ذرات بدام افتاده عمدتاً الکتروناند

در شرایط عادی )عدم آلن ونکمربند داخلی  (2006؛ فینکنرو و گرو، 2007)اودنوالد و همکاران،  هستندMeV 100با انرژی کمتر از 

غالباً حاوی ذرات پروتون با  و کیلومتر گسترده بوده 12000کیلومتری شروع و تا  1000های خورشید( از ارتفاع تقریبی بروز طوفان

تا  MeV 0.1هایی با انرژی شامل الکترون کهکمربند خارجی نیز  های بسیار پر انرژی است.و البته الکترون MeV100تا سطح  انرژی

MeV10  تر از بسیار مخربلازم به ذکر است که پرتوهای کیهانی  کیلومتر واقع است.  60000تا  13000است در محدوده ارتفاع

  (.2002ند )گین گریچ، باشتند اما از سوی دیگر دارای شار بسیار کمی میآلن هسپرتوهای بدام افتاده در کمربند ون



 

 

کیلومتری تزریق شود اصطلاحاً در مداری  35768بر طبق استاندارهای مکانیک مداری، هنگامیکه ماهواره در مداری با ارتفاع اوج 

GTO) موسوم به مدار انتقال زمین آهنگ
کیلومتر و کمتر  34000ماهواره دارای نقطه اوج اگر مدار زریق شده است. همچنین ت (1

 نمایش داده شده است. 1شکلجزئیات بیشتر در شود. ، نامیده میSuper-GTOکیلومتر باشد 36500و اگر نقطه اوج  Sub-GTOباشد

 

 (2003)هندریکس و همکاران،  GTOمدارهای  -1شکل                                            
 

است که باعث ایجاد گرادیانهای شدید در میزان آلن وناز هر دو کمربند عبور  GTOخاص تشعشعی یک ماهواره در مدار  ویژگی

طیف متنوعی از شدت  ،به علت تغییرات شدید ارتفاع GTOمدار به بیان دیگر، . شودمیانرژی و شار ذرات محیطی اطراف ماهواره 

علاوه بر ارتفاع مداری، زاویه میل مداری ماهواره نیز در این لازم به ذکر است که . کندحمیل میشارهای ذرات پر انرژی را به ماهواره ت

مورد نقص  4500بیش از  1999تا  1974های مطابق با آمار مرکز اطلاعات ژئوفیزیک آمریکا طی سالآسیب پذیری تابشی موثر است. 

در  2015در سال  هورن و پیکفورد (.1998)شیا، ست فضایی بوده ا  تشعشعها ناشی از اثرات عملکرد و خرابی تجهیزات ماهواره

به  مورد بررسی قرار دادند. GEOو  GTOها را در مدارهاییری و در معرض ذرات پرانرژی ماهوارهگایی میزان پرتوتحقیقات گسترده

سال  5/6ون آلن( معادل کمربندهای در ذرات باردار حضور  به علت) GTO عنوان مثال مدت زمان حضور یک ماهواره در مدار

( 1398دانشور و همکاران ) و (1387طاهربانه و همکاران ) (.2015)هورن و همکاران،  باشددر مدار زمین آهنگ میحضور ماموریت 

 ردند.ک بررسیرا  GEOو LEOمداردو  در سیلیکانی خورشیدی سلولهای از توان حداکثر دریافت بر محیطی مداری عوامل اثرات

را مورد مطالعه قرار دادند. نتایج  مدلسازی حجم حساس ناشی از پرتوهای فضایی در SEU آسیب پرتویی  ،1392بوربور و همکاران 

. شوریان دبو یهای آزمایشنسبت به نمونه SEU سازی ناحیة حساس در ایجاد خطایسه مدل محاسباتی برای مدل تحقیقات آنها بررسی

تغییر جریان نشتی در یک دیود  گیریاندازه، آسیب جابجایی ناشی از پرتوهای فضایی در خصوص محاسبه و 1399و همکاران، 

نهای فرودی ونی را مورد بررسی قرار دادند. نتیجه مهم تحقیقات آنها افزایش حدود دو برابری جریان نشتی ناشی از شارش پروتاسیلیک

 .ش استنسبت به قبل از تاب

                                                           
1 Geosynchronous Transfer Orbit 



 

 

بر ماهواره در مدار فضا تشعشعی محیط طرف تابشی وارده از  هایآسیبو  در نظر گرفتن تغییرات شارهای تابشیدر این پژوهش با 

GTO شود.یمبررسی ماهواره  یانرژتولید  منبعسازی و افت کارایی و سپس چالشهای سیستمی مرتبط با حفاظلیل تح ،سازیشبیه 

 

  :تشعشعی هایبیآسمبانی نظری  -2

TID) آسیب دز یونیزان کلها، که مهمترین آن باشدداشته  یکیالکترون قطعات یبر رو یتواند اثرات مخربیم فضایی پرتوهای
2
) ، 

DD) جایی آسیب جابه
3
SEE) رخدادیآسیب تکو (

4
ترین موضوعاتی است که در  آسیب پرتویی به عنوان یکی از مهم مبحث ست.ا  (

باید قابلیت تحمل در برابر تشعشعات موجود در ها   . اجزای تشکیل دهنده ماهوارهباشدمطرح میتشعشع های در معرض  طراحی سامانه

-ابی در تجهیزات الکترونیک ماهواره میای است که منجر به بروز خطا یا خرمهمترین پدیدهی رخدادتک آسیب فضا را دارا باشند. 

بوسیله الکترونهای پرانرژی به دام افتاده در  و جابجایی کل دز یونیزان آسیب. (2010)استاندارد فضایی اروپا، سری مهندسی،شود 

  .(2016، )هورن و همکاران شودآلن ایجاد میکمربندهای ون

  :آسیب دز یونیزان کل

 (Rad)، دز نام دارد و برحسب رادونشیانباشت انرژی در ماده توسط 
(Gray) یا گری 

 مدتِ طولانی اثر این. شودمی گیری اندازه 

و تجهیزات یا افت کارایی  از کار افتادگیشده که با افزایش عمر عملیاتی ماهواره منجر به  نامیده  TIDتابش بر اجزای الکترونیکی، 

پیامد . عایق ی ها در لایه انباشت آن و افتادن دام به بار، تولید از است عبارت کلی طور ساز و کار این اثر به شود.قطعات الکترونیکی می

ی و از کردکار خواص تغییر، کاهش بهره ترانزیستور، ایمنی از نویز فقدانی نشتی،  ها ، افزایش جریانهاپارامترمقدار  اثر، تغییر این

  .(2008مطالعاتی،  -)استاندارد فضایی اروپا، سری مهندسی است افتادگی احتمالی کار

  :ییجاجابه بیآس

NIEL) غیر یونیزان یا افت انرژی غیر یونیزان ذرات جابجایی ناشی از آسیب
به وسیلة ذرات پرانرژی  وآسیب تجمعی بوده این  .است (5

های خورشیدی تأثیرگذار باشد. ساز و و سلول دوقطبیهایی از نوع هادینیمهاپتوالکترونیک، قطعات  قطعاتتواند بر می شده و ایجاد

 ها   جا ای و تهی شبکه های درون موجب تولید اتماست که  دهنده شبکه کریستالی موادهای تشکیلبا اتمپرتو کار آسیب در نتیجة برخورد 

(Vacancy)  (1998)پیس و همکاران،  خواهد شد. 

 : رخدادیآسیب تک

شوند و پیامد آنها بستگی بار الکتریکی آغاز میناشی از توسط اختلالات  آثار تک رخدادی تمامیآسیب انواع بسیاری دارد لیکن این 

دارد. بار تولید شده در فرایند  مداری حساس شدن در نقاط و جمعدرون قطعات میکروالکترونیکی  تولید بار در حجم حساسمقدار به 

های پر ها یا یونپروتون. (1980)پیکل و بلندفورد، باشدرسانا میدر نیمه ذره ورودی گذاشته شدهبجای ژی یونیزاسیون، ناشی از انر

آلن قادرند به اجزاء داخلی ماهواره نفوذ کنند. در های خورشیدی، کیهانی و یا به دام افتاده در کمربند داخلی ونانرژی ناشی از فوران

تواند در مسیر حرکت یک ذره ورودی )پروتون یا یون( میطی این اثر به بیان دیگر . شودمییونیزه ماده هدف مسیر عبور این پرتوها، 

  های پارازیتی و بروز اتصال کوتاه بینخود به اندازه کافی بار الکتریکی تولید کند تا باعث یک تغییر وضعیت نظیر روشن شدن سوئیچ

                                                           
2 Total Ionization Dose 
3 Displacement Damage 
4 Single Event Effect 
5 Non-Ionization Energy Loss 



 

 

SEL)ها پایه های تغذیه و زمین تراشه
SEU)ها ها و ثباتفرمان ناخواسته یا تغییر وضعیت اطلاعات موجود در حافظه و یا (6

7
ر اثآشود.  (

SEE  بینی است.بسیار اتفاقی و غیر قابل پیش 

  GTO در مدار سازی محیط تشعشعی برای ماهواره شبیه -3

نرماین  استفاده شده است.  SPENVISافزارنرماز ، از این محیطو نیز اثرات ناشی  GTOسازی محیط تشعشعی ماهواره به منظورشبیه

شامل مجموعه ای این نرم افزار  . ( توسعه یافته استESAیک ابزار تعاملی است که توسط آژانس فضایی اروپا ) تحت شبکهافزار 

مجموعهپروژه  .شودهر تحلیل با تعریف یک پروژه آغاز می. کندتسهیل میبرای کاربران یکپارچه از مدل ها است که استفاده از آن را 

مداری ماهواره و طول عمر مورد نظر به عنوان در آغاز لازم است تا برخی از مشخصات . از داده های ورودی و خروجی است ای

 ارائه شده است. 1در جدول  GTOمشخصات اصلی ماهواره  .شودپارامترهای ورودی، به نرم افزار وارد 

 GTOمشخصات مداری ماهواره  -1جدول

 

-کلیه اجزای الکترونیکی درون ماهواره قرار میبوده و لازم به ذکر است که هندسه درنظر گرفته شده برای ماهواره به شکل مکعبی 

 گیرند.

 :و بحث نتایج -4

های پروتونرهای شاسازی شبیه نتایج زیر حاصل شد. ،SPENVIS برنامهپس از وارد نمودن مشخصات و پارامترهای ماموریت و اجرای 

 3و2های به ترتیب در شکلشود میکه ماهواره با آن مواجه ، AE-8و  AP-8های حاصل استفاده از مدل های به دام افتادهالکترونو 

p/cm ها از اندازه، بیشینه شار پروتون2مطابق شکل است.  (بر حسب ساعت)نشان داده شده است. محور افقی در این دو شکل زمان 
2.
s 

های عبور از شده در شکل فوق برابر تعداد سیکلمشاهده  هایقلهتعداد  شود.حاصل می عبور از کمربند پروتونیکه در زمان بوده  108

p/cmه بیشینه شار از مرتب ،ها نیز بطور مشابهباشد. در ارتباط با شار الکترونکمربند ون آلن می
2.
s 108 می باشد لیکن کمینه آن در 

 بیشتر می باشد.ها مقایسه با کمینه شار پروتون

                                                           
6 Single Event Latch-up 
7 Single Event Upset 

 مقدار پارامتر ردیف

 لومتریک 36000 اوج ارتفاع 1

 لومتریک 200 ضیحض ارتفاع 2

 درجه 55.304 یمدار بیش هیزاو 3

 درجه 164.587 ضیحض آرگومان 4

 درجه 244.168 (RAAN)ی صعود گره طول 5

 یک سال طول عمر 6

 دقیقه 85ساعت و  10 پریود ماهواره 7



 

 

 

 های به دام افتادهشار پروتون -2شکل

 

 شار الکترونهای به دام افتاده -3شکل

است. مطابق  هایی که ماهواره با آن مواجه خواهد بود برحسب انرژی ذرات ترسیم شدهها و الکترونشار پروتون 5 و 4های در شکل

ها تا و پروتون MeV7ها حداکثر تا )انرژی الکترون یابدشدت کاهش میها به با افزایش انرژی آن ذرات فوقهای فوق شار شکل

MeV400.) را ها با انرژی بسیار زیاد نتوبه دام انداختن پرو تواناییانرژی ذرات، میدان مغناطیسی زمین مقدار با متناسب رسد ر میبه نظ

  ابد.یش انرژی ذرات، شار آنها نیز کاهش مییو به همین دلیل با افزا نداشته



 

 

 

 شار الکترونهای به دام افتاده برحسب انرژی -4شکل

 

 های به دام افتاده بر حسب انرژیشار پروتونشبیه سازی  -5شکل

است. این پرتوها برخلاف پرتوهایی که از سوی خورشید به سمت نشان داده شده  (GCR)کهکشانی -شار یونهای کیهانی 6در شکل 

 MeV 1000شکل فوق مقدار شار این پرتوها برای ذرات با انرژی کمتر از مطابق  .شوندتصور می جهته زمین یا ماهواره می رسند، همه

p/cmد در حدو
2.
s2000 بوده و با افزایش انرژی آنها شار کاهش خواهد یافت. بیشترین فراوانی ذرات برای یونهایی با انرژی در حدود 

MeV1000 است. 



 

 

 

 GCRکهکشانی یا -شار یونهای کیهانی سازیشبیه -6شکل

با انرژی خورشیدی پرتوهای  7شکل براساس  ها و یونهای خورشیدی ترسیم شده است.نیز به ترتیب شار پروتون 8و  7های در شکل

p/cm  مرتبه ، شار بسیار زیادی )ازMeV50کمتر از 
2.
s 108 می شدت افتو بیشتر( داشته لیکن با افزایش انرژی ذرات، مقدار شار به-

 .(8)شکل  باشدکند. مقدار افت شار برای یونهای خورشیدی به مراتب بیشتر می

 

 شار پروتونهای خورشیدی سازیشبیه -7شکل



 

 

 

 های خورشیدیشار یون سازیشبیه  -8شکل

 یهایانرژطیف ، ذرات متنوع با به علت تغییرات شدید ارتفاع مداریقرار دارند  GTOمدار هایی که در ماهوارههمانطور که ذکر شد، 

عامل ایجاد صدمات تشعشعی جدی هستند.  وادها به علت انرژی زیاد و هم به دلیل قدرت نفوذ در منوپروتکند. میای را تجربه گسترده

-می، عامل تخلیه الکترواستاتیکی ماهواره زیادچگالی  به علت داشتن کم انرژی الکترونهایGEO) ) در مدارهایی با ارتفاع بالا همچنین

و باعث ایجاد کرده توانند در سازه ماهواره نفوذ الکترونهای پر انرژی هم می کند.های شدیدی را به ماهواره وارد میکه آسیبشوند 

تاثیر بسیار بیشتری  ماهوارهافزایش شیب مدار  از طرفی ماهواره شود. بر کلیآسیب خرابی و اختلال در عملکرد قطعات، زیرسیستمها و 

در خصوص شار الکترونها و نسبت به افزایش ارتفاع دارد.   GCRآسیب پذیری و قابلیت جذب ذرات پرانرژی کیهانیدر افزایش 

 LEOمدار یک ماهواره در ایها  برتونوشار پر سازیبه منظورشبیه AP-8-MAXخروجی مدل ، 1997 جنتها، مطابق با نتایج نوپروت

درجه با  51با زاویه میل مداری  MEOکیلومتری ) اوج و حضیض(، مدار میانی  600درجه و ارتفاع مداری  29با زاویه میل مداری 

درجه ارتفاع مداری  18با زاویه میل  GTOهزار کیلومتری و مدار  36با زاویه صفر و ارتفاع   GEOکیلومتری و مدار 10000ارتفاع 

نزدیک قطب با زاویه میل مداری  (EOS) زمین پایشو یک ماهواره سنجشی  کیلومتری( 360و ) حضیض  هزار کیلومتری( 36) اوج 

 نمایش داده شده است. 9کیلومتر ) اوج و حضیض( در شکل  705درجه و ارتفاع مداری  98

 

 

 

 

 

 



 

 

 (1997)جنت،  خورشیدیمختلف در زمان بیشینه فعالیت مداری ها در ارتفاعات ها و الکتروننوشار پروت -9شکل 

در ماهواره که برای ارتفاعات مداری بالاتر، به دلیل قرار گرفتن  به این نکته ضروری استتوجه  هاطیف انرژی الکترونخصوص در 

شود. در مورد شار ذرات طیف ذرات )الکترونها( با انرژی بیشتر و همچنین شدت بیشتری نمایان می ،بیرونی ون آلنکمربند معرض 

ها به ارتفاعات  شود، الکترون دیده می GEOها است، اما همانطور که در طیف  های ارتفاع و شیب شبیه به پروتون لکترونی، وابستگیا

شود که وابستگی آسیب پذیری از ذرات پرانرژی و پرتوهای کیهانی بین اینطور استنباط می سبارنتایج  مشابه بایابند.  بالاتر گسترش می

ونهای آهن با شار ی 10در شکل  خواهد شد.تر درجه بیشترین تاثیر را دارد و در زاویه های بالاتر این تاثیر ملایم 30تا  زاویه میل صفر

داده شده است. مطابق این شکل شار ناشی از پرتوهای کیهانی در مدارهای مختلف حاصل از همین تحقیق نشان گسترده  انرژیطیف 

 است.  LEOبه مراتب بیشتر از مدار  GTOهای ناشی از منبع فوق در مدار یونی

 

 (1997)جنت،  مقایسه شار یونی آهن برای مدارهای مختلف -10شکل 

 روش های حفاظت چالشهای سیستمی:  -5

هایی با انرژی در برابر یونتواند به عنوان یک حفاظ قرار دارند نمی LEOکه در مدار  هاییماهوارهحتی برای  لایه مگنتوسفر جو زمین

کاهش اثرات مخرب لذا ضروری است تا از حفاظ مناسب برای . (1997)جنت،  (10درنظر گرفته شود )ر.ج. شکل  MeV6000بیشتر از 

تواند همانند یک حفاظ در برابر پرتوها عمل کند. بررسی پارامترهای آسیب تابشی جهت . سازه ماهواره میاستفاده شودپرتوها، 

شود. هنگام تحلیل تشعشعی باید انجام می هاهای مربوط به انواع آسیبسازه ماهواره با استفاده از دادهبرای دستیابی به ضخامت بهینه 

مدت زمان ماموریت مشخص باشند. پس از آن باید اثرات مخرب تشعشعات نظیر ارتفاع مدار و  هرابرخی از پارامترهای سیستمی ماهو

شود. در ابتدای طراحی حفاظ باید یک مقدار آستانه  زده فضایی محاسبه شده و تأثیرگذاری پرتوها بر حسب ضخامت حفاظ تخمین

ها وارد نشود.  عملکرد اصلی زیرسامانه لحاظ شود به طوریکه با این مقادیر آستانه آسیبی بر DD و  TID ،SEEبرای هر یک از اثرات

سیستمها و قطعات تحت تاثیر قرار گرفته و امکان بروز هرگاه مقدار نرخ آسیب از این مقادیر آستانه بیشتر شود، عملکرد اصلی زیر 

شود، بر مبنای  گرفته میدر نظر  TID یابد. ضخامتی از حفاظ که برای مقابله با این اثرات به خصوص اثرهای گسترده افزایش میخرابی

با سازی و پس از انجام شبیهشود.  جهت برآورد ضخامت مناسب معمولاً بدترین شرایط در نظر گرفته می .این مقادیر آستانه خواهد بود



 

 

توان مقدار مناسب حفاظ را محاسبه نمود. برای این منظور ابتدا به ، میGTOمشخص شدن شار پرتوهای محیطی در ماموریت ماهواره 

نشان داده شده است،  11مقدار دز بر حسب ضخامت حفاظی از جنس آلومینیوم  مطابق آنچه در شکل  SPENVISکمک نرم افزار 

و استخراج  یهاول یفاز طراح در. شده استبه شکل کره انجام  یبا لحاظ نمودن حفاظ  11در شکل شود. نتایج ارائه شده میترسیم 

ر سطح ( دیجرم یبودجه ها یر)نظ طراحی هایاز بودجه  یو برآورد کل ینهدف تخم ینکها یلهر پروژه ،  به دل یستمیمشخصات س

 جزئی طراحیدر فاز است  یهی. بدگیردمیبه شکل کره انجام  حفاظیدر نظر گرفتن با   SPENVISافزار ستفاده از نرماست، ا سیستم

حساس به تشعشع در قطعات بردها و  ییالزامات جانما تمامیبا درنظر گرفتن ماهواره  یخاص و هندسه مکعب یطشرا ،(یرسیستم)سطح ز

 . و محاسبات در نظر گرفته خواهد شد طراحی

هستند. لذا با توجه به شکل  Mrad1تا  krad1دارای آستانه حساسیت در محدوده  TID، اکثرِ قطعاتِ حساس به ECSS مطابق استاندارد

میلیمتر حفاظ از جنس آلومینیوم داریم یا برای  6، نیاز به  krad10شود که به طور مثال برای رسیدن به حد فوق چنین برداشت می

د ضخامت باشد. اگر از قطعاتی با حساسیت بیشتر استفاده شود، بدیهی است بایمیلیمتر حفاظ نیاز می 10به  krad1کاهش دز به مقدار 

-حفاظ را افزایش داد. لازم به ذکر است که برای قطعاتی که درون ماهواره قرار دارند، ضخامت حفاظ برابر با مجموع ضخامت جعبه

،  دز برای بیشینه  krad10 مقداردیدیم با فرض باشد. های خورشیدی میهای الکترونیک، ضخامت بدنه اصلی ماهواره و نیز بستر پانل

 ،میلیمتر( 2) نیاز است LEOمدار  درآنچه که این مقدار در مقایسه با داریم  7075 آلومینیومجنس حفاظ از  میلیمتر 6نیاز به ضخامت 

  خواهد شد. GTOهای مدار در ماهوارهقابل توجهی بسیار زیاد بوده و منجر به افزایش وزن 

 

 مقدار دز دریافتی برحسب ضخامت حفاظ آلومینیومی -11شکل

-که دلیل اصلی وارونگی یا تغییر وضعیت اطلاعات موجود در حافظه  SEEیکی از پر رخدادترین اثرات همانطور که پیشتر عنوان شد، 

نرخ وقوع این اثر برای قطعات الکترنیک با فرض  SPENVISاست. به کمک نرم افزار  SEUشود، اثر های دیجیتال بخش پردازش می

  bit/برابر SEUباشد، نرخ کلی وقوع  mm4شده است. هنگامیکه ضخامت حفاظ برابر  شبیه سازیمیلیمتر  6و  4هایی با ضخامت حفاظ

3.7225E-06  حالیکه با افزایش ضخامت حفظ به بوده درmm6 این نرخ به/bit  2.6556E-06  لازم به ذکر است  .کاهش می یابد



 

 

بل و گیتس ی)ل کنندای از موارد تولید ذرات ثانویه میها را داشته و در پارهها و یونهای پر انرژی توانایی نفوذ و عبور از حفاظپروتون

 الکترونیکیمدارهای ، در  SELدر ارتباط با شود. بطور مثال کارهای جبرانی استفاده میاز راه SEE . لذا برای کاهش اثرات (1996

ها، مدارهای سنجش و قطع جریان استفاده سیهای حفاظتی متنوعی از قبیل استفاده از مقاومت محدود کننده جریان تغذیه آیروش

EDACنیز استفاده از  SEUبرای جبران خطاهای ناشی از  .شودسازی میپیاده
  سازی روشنرم افزاری و سخت افزاری و یا پیاده 8

TMR
 پرکاربرد است. 9

 افت کارایی سلولهای خورشیدی -5-1

تخمین افت کارایی سلولهای خورشیدی در محیط تشعشعی ماموریت های های تشعشعی بر ماهواره، آسیبهای سیستمی چالشاز دیگر 

  Azurspaceمحصول کمپانی   3G30فضایی است. به طور خاص و به عنوان یکی از پیش فرض ها، افت کارایی سلولهای خورشیدی 

مقدار  GTOقابل شبیه سازی است. در این ارتباط و برای ماموریت  SPENVIS در نرم افزار( یکرومترم 100به ضخامت  ی)با حفاظ

ارائه شده  2توسط این نرم افزار محاسبه شده و در جدول  MeV1برای پروتونها و الکترونهای با انرژی بیش از   (Fluence) شاریدگی

  است.

cm/) : شاریدگی 2جدول
2
 برای حفاظ با ضخامت مختلف  MeV1ها با انرژی معادل الکترون(

 

توان ( می1از رابطه ) شود.بخشی از این شاریدگی )مربوط به الکترون یا پروتون( به آسیب جابجایی در سلولهای خورشیدی تبدیل می

 :(2001د )مسنجر و همکاران، استفاده نمو  (Pmax, Voc, Isc)های خورشیدی سلولهای اصلی برای بیان افت کارایی مشخصه

(1)  
Pmax

P0
⁄ = 1 − C. log (1 +

Dd
Dx
⁄ ) 

 توانند مربوط به هر یک از پارامترهای اصلی سلول خورشیدی یعنی می P𝑜و  Pmaxدز مرتبط با آسیب جابجایی،  Ddفوق در رابطه 

Pmax, FF, Voc, Isc  ،)باشند )مقدار پس از دریافت دز و پیش از آنC  وDx  پارامترهای اصلاح کننده معادله هستند. مقادیرC  وDx 

. بر این اساس و به کمک داده های به دست آمده از (2017د )اوکاو همکاران، انارائه شده 3برای سلولهایی با جنس مختلف در جدول 

در رسم  ترسیم نمود. 12مطابق شکل  GTOپانلهای خورشیدی را برای ماموریت افت کارایی توان ( می1و نیز رابطه ) SPENVISکد 

                                                           
8  Error detection and correction 
9  Triple Module Redundancy 



 

 

باشد. این درحالی است می MeV1های مقادیر شاریدگی برای الکترون 2جدول منحنی فوق باید به این نکته توجه داشت که اطلاعات 

را در نسبت  2باشد. لذا باید پیش از رسم منحنی، مقادیر جدولمی MeV1های برای دزهای ناشی از پروتون 3در جدول Dxکه ضریب 

 .(2005)والترز  وهمکاران،  ( ضرب کرد4جدولدر  1135تبدیل آسیب ناشی از الکترون به پروتون )به طور مثال عدد 

 متفاوت از انواع خورشیدی یهاسلولبرای  Dx و C : مقادیر3جدول

 C Dx (MeV/g) پارامتر نوع سلول

GaInP/Ge 

Jsc 500/0 10E6/4 

Voc 011/0 08E7/3 

Pmax 672/0 10E6/1 

GaAs 

Jsc 642/0 10E6/2 

Voc 063/0 08E8/4 

Pmax 183/0 09E2/1 

Ge 

Jsc 031/0 10E2/1 

Voc 390/0 10E7/1 

Pmax 633/0 10E4/1 

 

های خورشیدی پس از مقدار افت کارایی پانلشوند، درنظر گرفته um100 اگر ضخامت پوشش حافظ سلولها برابر 12مطابق شکل 

   باشد.ای می% خواهد بود که مقدار قابل ملاحظه33یک سال برابر با 
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 گیری:نتیجه -6

-با تاکید بر شبیه سازی ذرات و پرتوهای پرانرژی محیط فضا، چالشاولیه فاز طراحی  در GTOی  ی ماهوارهعتحلیل تشعشدر این مقاله 

 GTOچالش تشعشعی مدار انجام شد. و افت کارایی سلولهای خورشیدی ناشی از آسیب پرتویی مناسب حفاظ انتخاب های سیستمی 

از کمربندهای ون آلن است. پیامد این تغییر ارتفاع مواجهه با ماهواره گذر نتیجه آن است که تغییرات شدید ارتفاع مداری ناشی از 

-نشان می SPENVISافزار نرمتوسط  سازی محیط فضانتایج شبیه شوند.انواع پرتوهایی است که طیف گسترده ای از انرژی را شامل می

 اما کمینه شار برای  شودمیمشاهده  آلنهای ونزمان عبور از کمربند بوده که در 108ها از مرتبه و الکترون دهد بیشینه شار پروتون

کاهش  ها به شدتبا افزایش انرژی آن GTOباشد. همچنین شار پرتوها در مدار ها بیشتر میمقایسه با کمینه شار پروتون ها، درالکترون

. در خصوص یونهای باشدمی MeV400ها تا و پروتون MeV7ها حداکثر تا انرژی الکترونسازی نشان میدهد نتایج شبیهیابد. می

p/cm  در حدود MeV 1000هکشانی مقدار شار برای ذرات با انرژی کمتر از ک-کیهانی
2.
s 2000  بوده و با افزایش انرژی آنها شار

ها حاکی از این است  سازی نتایج شبیه است. MeV1000کاهش خواهد یافت. بیشترین فراوانی ذرات برای یونهایی با انرژی در حدود 

این مقدار حفاظ منجر به افزایش چشمگیر وزن میلیمتر حفاظ ازجنس آلومینیوم داریم.  6، نیاز به krad10که برای کاهش دز به سطح 

 هاشبیه سازیهمچنین %(. 33باشد )های خورشیدی در طول یک سال نیز نسبتاٌ زیاد میافت کارایی برای پانلسازه ماهواره خواهد شد. 

 یابد.درصد کاهش می 30حدود  SEUنرخ کلی وقوع  میلیمتر 6به  4از  ظادهد با افزایش ضخامت حفنشان می

  منابع -7

  SEUمقطع آسیب پرتوییسازی حجم حساس در محاسبة سطح  مدل، سعید ؛ سیدامیرحسین فقهی؛ حمید جعفری، بوربور  -

 1392، دی  4، شماره 6دوره ، ناشی از پرتوهای فضایی

محاسبه و اندازه گیری تغییرات جریان نشتی ناشی از ، سارا ؛ حمید جعفری؛ سید امیرحسین فقهی؛ غلامرضا اصلانی، شوریان -

-71 ، صفحه1399، دی  4، شماره 13دوره ، های فضایی دیود سیلیکونی در معرض تابش پروتونآسیب جابجایی برای یک 
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 2 ,فصلنامه پژوهشی علوم . فناوری فضایی ,LEO با استفاده از نر مافزار OMERE  پرتویی DD ،TID و SEE مدار

 71ص. ص.  - 63 1398/ پاییز 3/ شمارة  12جلد 

-اثرات دما، تابش و تشعشع بر مشخصه بررسی فرد امجدی رضاکرباسیان و  هابفاسونیه چی  ، ش علیرضا  ،. حسنطاهربانه، م -

از سیستم ردیاب نقطة ماکزیمم  با استفادهخورشیدی و دریافت حداکثر توان از یک پانل خورشیدی  های الکتریکی سلول
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