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Summary 
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. 

Space-borne technology provides global data set of uniform quality and rapid data acquisition and 

also, global coverage collected data is updated in every time range. Due to space standards of 

NASA and ESA, one of the effective factors on degradation of space systems is radiation damages. 

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 108 p/cm2.s. The 

sensitive electronic components cannot 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. Results show 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 (cover-glass) of the cells is considered equal to 100 um, the 

efficiency loss of. Therefore, to support the subsystems and payloads over the whole mission life, 

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

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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 چکیده

های دائمی در  پرتوهای فضایی منجر به افت کارایی یا ایجاد خرابی . استسطح سیستم  ی طراحی ماهواره درهاچالش تشعشعات فضایی یکی از 
تغییرات شار ذرات پرانرژی در مدار  محاسباتی سازی و شبیه مقاله حاضر با رویکرد در را دارند. ها گرفته شده در ماهواره کاربه قطعات و تجهیزات 

GTO پژوهش در این شود. میو بررسی تحلیل  زیرسیستم توان ماهواره در این مدار با عمر عملیاتی مشخصبازده ، آسیب پرتویی تک رخدادی و  
مترهای  ااستخراج پار  منظوربه GTOی پرتویی ماهواره هاآسیبو  ی فضامحیط تشعشعسازی برای شبیه SPENVISافزار تحت وب از نرم
نشان   آلنونتابشی از دوکمربند ماهواره بر عبور  تأکیدبا  اولیهتشعشعی در فاز طراحی  سازیشبیه نتایج حاصل از سازی استفاده شده است. مقاوم

کاهش   شدتبه  آنهابا افزایش انرژی  GTOباشد. همچنین شار پرتوها در مدار می  s2p/cm 108. ها از مرتبهو الکترون دهد بیشینه شار پروتونمی
که برای کاهش دز به سطح  دهد نشان می . نتایج است MeV400تا  هاپروتونو  MeV 7ها حداکثر تا که انرژی الکترونطوریبهیابد. می

krad10 ،سال یکی از   یکهای خورشیدی در طول کارایی برای پانل  33%افت حدوداً  .لازم است مترمیلی 6 ضخامتبه  حفاظی ازجنس آلومینیوم
  6به  4دهد با افزایش ضخامت حفاظ از ها نشان می سازی همچنین شبیه است.  در این مدار  های تشعشعی بر ماهوارهی سیستمی آسیبهاچالش 
 یابد.درصد کاهش می 30حدود  SEU آسیب نرخ کلی وقوع مترمیلی

 

 .، تشعشعات فضاییSPENVIS افزارنرم طراحی سیستمی،، GTOمدار  : هاي كلیديواژه

 

 . مقدمه1

بهبود   براي ها هاي نوين در ماهواره آوري استفاده از فن

اجزاي ماهواره در حال   و  ها بازده عملکردي محموله 

اين تجهیزات  حساسیت بسیار زياد  دلیلبه افزايش است. 

  بحراني يك مسئله آنها  عملکرد توقف يا خطا در هرگونه 

خطاهاي  ي اساسي در اين خصوص، هاچالش ز ااست. 

الکترونیکي  قطعات و تجهیزات تشعشعات بر  تأثیرناشي از 

  آنها باشد که ممکن است در عملکرد عادي مي ماهواره 

قطعات الکترونیکي منجر به   گیري. پرتوکندايجاد اختلال 

از اين رو،  شود. مي هاهاديتغییر خواص فیزيکي نیمه 

  ها محیط فضا، همواره براي ماهواره ي پرانرژي هاتابش 

بررسي اثرات  منظوربهشود. محسوب ميتهديد يك 

، لازم است  مأموريتمخرب شرايط محیطي ماهواره حین 

یرد تا  گ تا در فازهاي اولیه هر پروژه اقداماتي انجام 

هاي  ن خرابيکردالزامات مرتبط براي کاهش يا محدود 

تعیین شود. با   ها ماهواره ناشي از اين محیط بر عملکرد 

پیگیري اين الزامات و اقدامات جبراني در نظر گرفته شده  

توان  طي روند پیشرفت پروژه مي ،براي برآورده شدن آنها

نسبت به صحت عملکرد مناسب ماهواره هنگام قرارگرفتن  

و   )گین گريچ کرداطمینان حاصل  مأموريتدر محیط 

هاندز و  ؛ 2013، همکاران؛ هورن و 2002، همکاران

؛ مارر و 2015؛ هورن و پیکفورد، 2015همکاران، 

 (.2017همکاران، 

در قالب سه دسته، پرتوهاي   منشأپرتوهاي فضايي بر اساس 

  افتاده دامبه ذرات خورشیدي و کهکشاني، -کیهاني

تقسیم بندي  ( Van Allen) آلن ون  کمربندهايدر

هاي پرانرژي هستند  ذرات پرانرژي کیهاني، يونشوند. مي

اين  شوند. که از خارج از منظومه شمسي وارد آن مي 

هايي  هسته   1%ذرات آلفا و  14%پروتون،  85%پرتوها شامل 

mailto:r.amjadifard@isrc.ac.ir
https://jesphys.ut.ac.ir/article_94146.html
https://creativecommons.org/licenses/by-nc/4.0/
mailto:khoshsima@alumni.ut.ac.ir
mailto:khoshsima@alumni.ut.ac.ir


 219                         خوش سیماو  امجدی فرد /GTOپرتویی در طراحی سیستمی یک ماهواره در مدار  بتحلیل آسی

هستند. انرژي اين ذرات   4از  تربزرگ با عدد اتمي 

اين   ه باشد. عمد GeV 10تواند در محدوده صفر تا مي

هاي هیدروژن، هلیوم، کربن و اکسیژن  ذرات که هسته 

ي  هاتابش هستند.  GeV 1هستند داراي انرژي تقريبي 

تر  هاي سنگینپروتون و مابقي هسته 90%خورشیدي شامل

ي  هاتابش هاي سنگین باشند. هسته و نیز الکترون مي

خورشیدي داراي شار کمتري نسبت به پرتوهاي کیهاني  

برابر(.   4باشند )تقريباً تر مياما به مراتب سنگین 

  MeVي خورشیدي داراي انرژي بین هاتابش ي هاپروتون 

است که تنها يك  ذکربه هستند. لازم  MeV 200تا  1

  s2.p/cm 1010×2تواند شاري برابر با فوران خورشیدي مي

  منشأ محیط فضا با ي هاپروتون و  الکترون ايجاد کند. 

هاي  فوران پرتوهاي کیهاني و پرتوهاي حاصل از 

در نواحي خاصي از میدان مغناطیسي زمین   خورشیدي

  2/0 ياز ارتفاع حدود  و محصور  آلنکمربندهاي ون نامبه 

افتاده دام به . ذرات اندبرابر شعاع زمین گسترش يافته 10تا 

 راحتيبه )که   MeV 7 ازهاي با انرژي کمتر عمدتاً الکترون 

ي با  هاپروتون ( و کردسازي توان در مقابل آن حفاظ مي

،  گريناودنوالد و ) هستند MeV 100انرژي کمتر از 

در  آلن ون کمربند داخلي  (2017؛ فینکنرو و گرو، 2007

هاي خورشید( از ارتفاع  بروز طوفانعدم شرايط عادي )

کیلومتر  12000کیلومتري شروع و تا  1000تقريبي 

تا سطح   غالباً حاوي ذرات پروتون با انرژي و گسترده بوده 

MeV100  هاي بسیار پر انرژي است. و البته الکترون  

  MeVهايي با انرژي شامل الکترون کهکمربند خارجي نیز 

 60000تا  13000است در محدوده ارتفاع  MeV10تا  1/0

است که پرتوهاي کیهاني   ذکربه لازم  کیلومتر واقع است.

آلن  افتاده در کمربند وندام به تر از پرتوهاي بسیار مخرب

ند  باشهستند اما از سوي ديگر داراي شار بسیار کمي مي

   (.2002، و همکاران  )گین گريچ

ماهواره   کههنگاميبر طبق استاندارهاي مکانیك مداري، 

  ، کیلومتري تزريق شود 35768در مداري با ارتفاع اوج 

  اصطلاحاً در مداري موسوم به مدار انتقال زمین آهنگ 

GTO (Geosynchronous Transfer Orbit )زريق شده  ت

 34000اگر مدار ماهواره داراي نقطه اوج است. همچنین 

  36500و اگر نقطه اوج  Sub-GTO کیلومتر و کمتر باشد

جزئیات بیشتر  شود. ، نامیده ميSuper-GTO کیلومتر باشد 

 نمايش داده شده است. 1 شکلدر 
 

 
 .(2003)هندریکس و همکاران،  GTOمدارهای  .1شکل

 

عبور   GTOخاص تشعشعي يك ماهواره در مدار  ويژگي

آلن است که باعث ايجاد  از هر دو کمربند ون

ي شديد در میزان انرژي و شار ذرات محیطي  هاگراديان

  علت به GTOمدار بیان ديگر، به . شودمياطراف ماهواره 

طیف متنوعي از شدت شارهاي   ،تغییرات شديد ارتفاع

 ذکربه لازم کند. ذرات پر انرژي را به ماهواره تحمیل مي

يه میل مداري ماهواره  ارتفاع مداري، زاو برعلاوه است که 

مطابق با آمار  است.  مؤثري تابشي پذيرنیز در اين آسیب 

تا   1974هاي مرکز اطلاعات ژئوفیزيك آمريکا طي سال 

مورد نقص عملکرد و خرابي   4500بیش از  1999

فضايي بوده   ها ناشي از اثرات تشعشع تجهیزات ماهواره 

در  2015در سال  هورن و پیکفورد (.1998)شیا، ست ا

یري و در معرض ذرات گايي میزان پرتوتحقیقات گسترده 

مورد   GEO و   GTOها را در مدارهاي پرانرژي ماهواره 

حضور يك  زمانمدتمثال  عنوانبه  بررسي قرار دادند.

در  ذرات باردار حضور  علتبه ) GTO ماهواره در مدار

در  حضور  مأموريتسال  5/6( معادل آلن ون کمربندهاي 

  (. 2015)هورن و همکاران،  باشدمدار زمین آهنگ مي

(  1398دانشور و همکاران ) و (1387طاهربانه و همکاران )

اثرات عوامل مداري محیطي بر دريافت حداکثر توان از  

  GEO و LEO مداردو  ي خورشیدي سیلیکاني درهاسلول

آسیب   ، (1392)بوربور و همکاران  ردند. ک بررسي را 

حجم حساس ناشي از   سازيمدل  در SEU پرتويي

را مورد مطالعه قرار دادند. نتايج تحقیقات   پرتوهاي فضايي
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  ه ناحی سازيمدل سه مدل محاسباتي براي  آنها بررسي

 يهاي آزمايشنسبت به نمونه  SEU حساس در ايجاد خطاي

يي ناشي  جاجابه ، آسیب (1399). شوريان و همکاران دبو

گیري از پرتوهاي فضايي در خصوص محاسبه و اندازه 

ني را مورد بررسي اتغییر جريان نشتي در يك ديود سیلیک

قرار دادند. نتیجه مهم تحقیقات آنها افزايش حدود دو  

ي فرودي  هاپروتونبرابري جريان نشتي ناشي از شارش 

 . نسبت به قبل از تابش است

 در نظرگرفتن تغییرات شارهاي  در اين پژوهش با 

 محیط  تابشي وارده از طرف هاي آسیبو  تابشي

   ،سازيشبیه GTOبر ماهواره در مدار فضا تشعشعي 

 سازي  ي سیستمي مرتبط با حفاظهاچالش و سپس لیل تح

 بررسي ماهواره  يانرژتولید  منبعو افت کارايي 

 شود.يم

 

 تشعشعی یهاآسیبمبانی نظری . 2

تواند اثرات مخربي بر روي قطعات فضايي مي پرتوهاي

، آسیب دز  آنهاين ترمهمباشد که داشته الکترونیکي 

(، آسیب  Total Ionization Dose) TID يونیزان کل

( و آسیب  Displacement Damage) DDجايي جابه 

ست. مبحث  اSEE (Single Event Effect )رخدادي تك

ي است  ترين موضوعاتيکي از مهم عنوانبه آسیب پرتويي 

مطرح تشعشع هاي در معرض که در طراحي سامانه

ها بايد قابلیت تحمل  ماهواره  دهنده تشکیلباشد. اجزاي مي

در برابر تشعشعات موجود در فضا را دارا باشند. آسیب  

اي است که منجر به بروز  ين پديده ترمهم ي رخدادتك 

شود خطا يا خرابي در تجهیزات الکترونیك ماهواره مي

. (2010 ،(ECSS-E-St-10-12C)استاندارد فضايي اروپا، )

ي  هاالکترون  وسیلهبه  ييجاجابه و  کل دز يونیزان آسیب

  شود آلن ايجاد ميدر کمربندهاي ون  افتاده دامبه پرانرژي 

   .(2016، )هورن و همکاران

 

 آسیب دز یونیزان کل. 2-1

انباشت انرژي در ماده توسط يونش، دز نام دارد و  

شود.  گیري مياندازه  (Gray) يا گري  (Rad) برحسب راد 

  TIDتابش بر اجزاي الکترونیکي،  مدتطولاني اين اثر

شده که با افزايش عمر عملیاتي ماهواره منجر به از  نامیده 

يا افت کارايي تجهیزات و قطعات  کار افتادگي

طور کلي عبارت شود. سازوکار اين اثر به الکترونیکي مي

 افتادن و انباشت آن در  دام از تولید بار، به است 

 ،  هااثر، تغییر مقدار پارامتر ي عايق. پیامد اينهالايه 

 ي نشتي، فقدان ايمني از نويز،  هاافزايش جريان

کارکردي و از   کاهش بهره ترانزيستور، تغییر خواص 

)استاندارد فضايي اروپا،   است افتادگي احتماليکار

(ECSS-E-St-10-12C) ،2008).  

 

 جایی آسیب جابه. 2-2

غیر يونیزان يا افت انرژي   ذرات يي ناشي از جاجابه آسیب 

NIEL (Non-Ionization Energy Loss  ) غیر يونیزان 

ذرات پرانرژي   ه وسیلبهاست. اين آسیب تجمعي بوده و 

تواند بر قطعات اپتوالکترونیك، قطعات  ايجاد شده و مي

ي خورشیدي  هاسلولو  دوقطبيهايي از نوع هادي نیمه

 برخورد پرتو   ه تأثیرگذار باشد. ساز و کار آسیب در نتیج

 دهنده شبکه کريستالي مواد است  هاي تشکیلبا اتم

اي و  شبکه درون هاي که موجب تولید اتم 

)پیس و همکاران،   خواهد شد  (Vacancy)هاجاتهي

1988). 
 

 رخدادیآسیب تک. 2-3

تمامي آثار تك  ،آسیب انواع بسیاري دارد لیکناين 

رخدادي توسط اختلالات ناشي از بار الکتريکي آغاز 

شوند و پیامد آنها بستگي به مقدار تولید بار در حجم مي

 شدن  جمع درون قطعات میکروالکترونیکي و  حساس

 دارد. بار تولیدشده در   در نقاط مداري حساس

  شده گذاشته جاي به فرايند يونیزاسیون، ناشي از انرژي 

)پیکل و بلندفورد،   باشدرسانا ميذره ورودي در نیمه

1980) . 

هاي  هاي پر انرژي ناشي از فورانيا يون هاپروتون 

در کمربند داخلي  افتاده دام به خورشیدي، کیهاني و يا 

 آلن قادرند به اجزاء داخلي ماهواره نفوذ کنند. در  ون
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 . شودمييونیزه ماده هدف مسیر عبور اين پرتوها، 

يك ذره ورودي )پروتون يا يون(  طي اين اثر به بیان ديگر 

تواند در مسیر حرکت خود به اندازه کافي بار  مي

ريکي تولید کند تا باعث يك تغییر وضعیت نظیر  الکت

هاي پارازيتي و بروز اتصال کوتاه بین  روشن شدن سوئیچ

 SEL (Single Event ها تغذيه و زمین تراشههاي پايه

Latch-up )فرمان ناخواسته يا تغییر وضعیت اطلاعات   و يا

 SEU (Single Event ها ها و ثباتموجود در حافظه

Upset ) .ر اثآشودSEE  بیني  بسیار اتفاقي و غیرقابل پیش

 است.

 

در   سازی محیط تشعشعی برای ماهواره شبیه . 3

  GTOمدار

و نیز   GTOسازي محیط تشعشعي ماهواره شبیهمنظوربه 

استفاده   SPENVISافزارنرماز ، از اين محیطاثرات ناشي 

يك ابزار تعاملي است   تحت شبکه افزار نرماين  شده است. 

.  ( توسعه يافته استESAکه توسط آژانس فضايي اروپا )

است که  ها يکپارچه از مدل اي شامل مجموعه افزارنرم اين 

هر تحلیل با . کندتسهیل ميبراي کاربران استفاده از آن را 

از   ايمجموعهپروژه  . شودتعريف يك پروژه آغاز مي

در آغاز لازم است تا  . ورودي و خروجي استهاي داده 

 موردنظرمداري ماهواره و طول عمر برخي از مشخصات 

  . شودوارد  افزارنرم پارامترهاي ورودي، به  عنوانبه 

ارائه شده   1در جدول  GTOمشخصات اصلي ماهواره 

 است.

 .GTOمشخصات مداری ماهواره  .1جدول

 مقدار پارامتر  ردیف

 لومتریک 36000 اوج ارتفاع 1

 لومتریک 200 ض یحض ارتفاع 2

 درجه 304/55 ی مدار بیش هیزاو 3

 درجه 587/164 ضیحض آرگومان 4

 درجه 168/244 (RAAN)ی صعود گره طول 5

 یک سال طول عمر 6

 دقیقه 85ساعت و  10 پریود ماهواره 7
 

است که هندسه درنظر گرفته شده براي   ذکربه لازم 

ماهواره به شکل مکعبي بوده و کلیه اجزاي الکترونیکي  

 گیرند. درون ماهواره قرار مي
 

 . نتایج و بحث4

و   مأموريتن مشخصات و پارامترهاي کردپس از وارد 

، نتايج زير حاصل شد.  SPENVISاجراي برنامه 

 افتادهدام به هاي الکتروني و هاپروتون سازي شارهاي شبیه 

که ماهواره با  ، AE-8و  AP-8هاي حاصل استفاده از مدل

نشان داده   3و2هاي در شکل ترتیببه شود آن مواجه مي

است. محور افقي در اين دو شکل زمان )بر حسب  شده 

ها از  ، بیشینه شار پروتون 2ساعت( است. مطابق شکل 

بوده که در زمان عبور از کمربند   s2.p/cm 810اندازه 

مشاهده شده در   هاي قلهشود. تعداد پروتوني حاصل مي

آلن  هاي عبور از کمربند ون شکل فوق برابر تعداد سیکل

طور مشابه،  ها نیز به ارتباط با شار الکترونباشد. در مي

آن  باشد لیکن کمینه مي s2.p/cm 810بیشینه شار از مرتبه 

 باشد. مي بیشتر هاپروتون در مقايسه با کمینه شار 

 
 افتاده.دامهای بهشار پروتون .2شکل
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 افتاده.دامهای بهشار الکترون .3شکل

 

 هايي  و الکترون هاپروتونشار  5و  4هاي شکلدر 

 که ماهواره با آن مواجه خواهد بود برحسب انرژي  

 هاي فوق شار  است. مطابق شکلذرات ترسیم شده 

 کاهش   شدتبه  آنها ذرات فوق با افزايش انرژي 

  هاپروتون و  MeV7ها حداکثر تا يابد )انرژي الکترونمي

 با مقدار  متناسب رسد ر مينظ(. به MeV400تا 

انداختن  توانايي به دام انرژي ذرات، میدان مغناطیسي زمین 

 همین  با انرژي بسیار زياد را نداشته و به  هاپروتون 

 دلیل با افزايش انرژي ذرات، شار آنها نیز کاهش  

 يابد.مي
 

 
 افتاده برحسب انرژی.دامهای بهشار الکترون .4شکل

 

 
 .افتاده بر حسب انرژیدامهای بهسازی شار پروتونشبیه .5شکل
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  (GCR) کهکشاني-ي کیهانيهايونشار  ،6در شکل 

 نشان داده شده است. اين پرتوها برخلاف پرتوهايي  

  که از سوي خورشید به سمت زمین يا ماهواره 

 . مطابق شکل  شوندجهته تصور ميهمهرسند، مي

 فوق مقدار شار اين پرتوها براي ذرات با انرژي کمتر 

 بوده و با   s2.p/cm2000در حدود  MeV 1000از 

خواهد يافت. بیشترين  افزايش انرژي آنها شار کاهش 

 هايي با انرژي در حدود فراواني ذرات براي يون 

MeV 1000 است. 

هاي  ها و يون ترتیب شار پروتون نیز به  8و  7هاي در شکل

پرتوهاي   7اساس شکل  خورشیدي ترسیم شده است. بر

، شار بسیار زيادي  MeV50خورشیدي با انرژي کمتر از 

و بیشتر( داشته لیکن با افزايش  s2.p/cm 810 )از مرتبه

کند. مقدار افت  شدت افت ميانرژي ذرات، مقدار شار به 

باشد  هاي خورشیدي به مراتب بیشتر مييون شار براي 

 (. 8)شکل 
 

 
 .GCRکهکشانی یا -های کیهانیشار یون سازیشبیه .6شکل

 

 
 های خورشیدی.شار پروتون سازیشبیه .7شکل
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 های خورشیدی.شار یون سازیشبیه .8شکل

 

 GTOهايي که در مدار که ذکر شد، ماهواره  طورهمان

تغییرات شديد ارتفاع مداري، ذرات   علتبه قرار دارند 

کند.  اي را تجربه ميگسترده  ي هايانرژمتنوع با طیف 

قدرت نفوذ در   دلیلبه انرژي زياد و هم  علتبه  هاپروتون 

مواد عامل ايجاد صدمات تشعشعي جدي هستند. همچنین  

انرژي ي کم هاالکترون  ( GEO) در مدارهايي با ارتفاع بالا 

زياد، عامل تخلیه الکترواستاتیکي   داشتن چگالي علتبه 

هاي شديدي را به ماهواره  شوند که آسیبماهواره مي

توانند در سازه ي پر انرژي هم ميهاالکترون کند.وارد مي

ماهواره نفوذ کرده و باعث ايجاد خرابي و اختلال در  

و آسیب کلي بر ماهواره   هاسیستمعملکرد قطعات، زير

بسیار   تأثیرشود. از طرفي افزايش شیب مدار ماهواره 

ي و قابلیت جذب ذرات  پذيربیشتري در افزايش آسیب 

نسبت به افزايش ارتفاع دارد. در    GCRپرانرژي کیهاني

  جنت ، مطابق با نتايج هاپروتون و  هاالکترون خصوص شار 

  سازيبیهشمنظوربه  AP-8-MAX، خروجي مدل (1997)

با زاويه   LEOبراي يك ماهواره در مدار ها پروتون شار 

کیلومتري   600درجه و ارتفاع مداري  29میل مداري 

با زاويه میل مداري   MEO)اوج و حضیض(، مدار میاني 

با زاويه    GEOکیلومتري و مدار 10000درجه با ارتفاع  51

با زاويه   GTOهزار کیلومتري و مدار  36صفر و ارتفاع 

هزار کیلومتري( و   36درجه ارتفاع مداري )اوج  18میل 

کیلومتري( و يك ماهواره سنجشي پايش   360)حضیض 

درجه   98نزديك قطب با زاويه میل مداري  (EOS) زمین

  9کیلومتر )اوج و حضیض( در شکل  705و ارتفاع مداري 

 داده شده است. نمايش

ها توجه به اين نکته  خصوص طیف انرژي الکتروندر 

  دلیل به ضروري است که براي ارتفاعات مداري بالاتر، 

،  آلنون بیروني کمربند قرار گرفتن ماهواره در معرض 

( با انرژي بیشتر و همچنین شدت  هاالکترون طیف ذرات )

شود. در مورد شار ذرات الکتروني،  بیشتري نمايان مي

است، اما   ها پروتون هاي ارتفاع و شیب شبیه به وابستگي 

ها به  شود، الکترون ديده مي GEOکه در طیف  طورهمان

اينطور  بطور کلي يابند. ارتفاعات بالاتر گسترش مي 

ي از ذرات  پذيرکه وابستگي آسیبشود استنباط مي

 30زاويه میل صفر تا پرانرژي و پرتوهاي کیهاني بین 

  تأثیر بالاتر اين هاي را دارد و در زاويه  تأثیردرجه بیشترين 

ي آهن با  هايون شار  10خواهد شد. در شکل تر ملايم

گسترده ناشي از پرتوهاي کیهاني در   طیف انرژي

داده شده  مدارهاي مختلف حاصل از همین تحقیق نشان 

هاي ناشي از منبع فوق در  است. مطابق اين شکل شار يوني

 است.   LEOبه مراتب بیشتر از مدار   GTOمدار 
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 .(1997)جنت،  مختلف در زمان بیشینه فعالیت خورشیدیمداری ها در ارتفاعات و الکترون هاپروتونشار  .9شکل

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

 

 روش های حفاظت ی سیستمی: هاچالش. 5

که در   هاييماهواره حتي براي  لايه مگنتوسفر جو زمین

يك حفاظ در   عنوان بهتواند نمي ،قرار دارند LEOمدار 

درنظر گرفته   MeV 6000هايي با انرژي بیشتر از برابر يون 

لذا ضروري است تا از  . (1997)جنت،  (10شود )شکل 

استفاده  کاهش اثرات مخرب پرتوها، حفاظ مناسب براي 

تواند همانند يك حفاظ در برابر  . سازه ماهواره ميشود

پرتوها عمل کند. بررسي پارامترهاي آسیب تابشي جهت  

سازه ماهواره با استفاده از براي دستیابي به ضخامت بهینه 

شود. هنگام  انجام مي ها هاي مربوط به انواع آسیب داده 

  ه راتحلیل تشعشعي بايد برخي از پارامترهاي سیستمي ماهو

مشخص باشند.   مأموريت زمانمدت نظیر ارتفاع مدار و 

پس از آن بايد اثرات مخرب تشعشعات فضايي محاسبه 

شده و تأثیرگذاري پرتوها بر حسب ضخامت حفاظ  

شود. در ابتداي طراحي حفاظ بايد يك مقدار   زده  تخمین

لحاظ  DD و  TID ،SEEآستانه براي هر يك از اثرات

با اين مقادير آستانه آسیبي بر عملکرد  کهطوريبه  ؛شود

ها وارد نشود. هرگاه مقدار نرخ آسیب از  اصلي زيرسامانه

  ها سیستماين مقادير آستانه بیشتر شود، عملکرد اصلي زير 

هاي  قرار گرفته و امکان بروز خرابي تأثیرتحت و قطعات 

يابد. ضخامتي از حفاظ که براي مقابله  گسترده افزايش مي

شود،  در نظر گرفته مي TID اثرات به خصوص اثر با اين 

جهت برآورد   .بر مبناي اين مقادير آستانه خواهد بود

ضخامت مناسب معمولاً بدترين شرايط در نظر گرفته  

با مشخص شدن شار  سازي و پس از انجام شبیهشود. مي

توان  ، ميGTOماهواره  مأموريتپرتوهاي محیطي در 

. براي اين منظور ابتدا  کردمقدار مناسب حفاظ را محاسبه 

مقدار دز بر حسب ضخامت   SPENVIS افزارنرمکمك به 

نشان   11شکل در  چهآنحفاظي از جنس آلومینیوم مطابق 

در شکل  شود. نتايج ارائه شده ميداده شده است، ترسیم 
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.  شده استبه شکل کره انجام  ين حفاظکردبا لحاظ  11

هر   یستميو استخراج مشخصات س یهاول يفاز طراح در

از   يو برآورد کل ینهدف تخم کهاين  دلیلبه پروژه، 

ر سطح  ( ديجرمهاي بودجه  یر)نظ طراحيهاي بودجه 

در نظر  با  SPENVISافزار ستفاده از نرماست، ا سیستم

است   يهي. بدگیردميبه شکل کره انجام  حفاظيگرفتن 

خاص و   يط شرا ،(يرسیستم)سطح ز جزئي طراحيدر فاز 

الزامات  تماميبا درنظر گرفتن ماهواره  يهندسه مکعب

و   طراحيحساس به تشعشع در قطعات بردها و  ييجانما

 . محاسبات در نظر گرفته خواهد شد 

 TIDحساس به  طعاتق ، اکثرECSS مطابق استاندارد

  Mrad 1تا  krad 1داراي آستانه حساسیت در محدوده 

شود که  هستند. لذا با توجه به شکل فوق چنین برداشت مي

 مترمیلي  6، نیاز به krad10مثال براي رسیدن به حد  طوربه 

حفاظ از جنس آلومینیوم داريم يا براي کاهش دز به  

باشد. اگر از  حفاظ نیاز مي مترمیلي  10به  krad 1مقدار 

قطعاتي با حساسیت بیشتر استفاده شود، بديهي است بايد  

 است که  ذکربه ضخامت حفاظ را افزايش داد. لازم 

 براي قطعاتي که درون ماهواره قرار دارند، ضخامت  

هاي الکترونیك،  حفاظ برابر با مجموع ضخامت جعبه

هاي  ضخامت بدنه اصلي ماهواره و نیز بستر پانل

براي   krad 10 مقدار ديديم با فرض باشد. خورشیدي مي

جنس حفاظ از  مترمیلي 6نیاز به ضخامت ، بیشینه دز

  در چهآن که اين مقدار در مقايسه با داريم  7075 آلومینیوم

بسیار زياد بوده و منجر   ،(مترمیلي 2) نیاز است  LEOمدار 

  GTOهاي مدار در ماهواره توجهي قابلبه افزايش وزن 

 خواهد شد. 

عنوان شد، يکي از پر رخدادترين   ترپیش که  طورهمان

که دلیل اصلي وارونگي يا تغییر وضعیت   SEEاثرات 

هاي ديجیتال بخش پردازش  اطلاعات موجود در حافظه

 SPENVIS افزارنرم کمك است. به  SEUشود، اثر مي

نرخ وقوع اين اثر براي قطعات الکترنیك با فرض  

شده سازي شبیه  مترمیلي 6و  4هايي با ضخامت حفاظ

باشد، نرخ   mm 4ضخامت حفاظ برابر  کههنگامياست. 

  کهحاليبوده در  bit  3.7225E-06/برابر SEUکلي وقوع 

   bit/اين نرخ به mm 6با افزايش ضخامت حفظ به 

2.6556E-06  ها  پروتون است  ذکربه لازم  يابد.مي کاهش

ها را  هاي پر انرژي توانايي نفوذ و عبور از حفاظو يون 

کنند  ثانويه مياي از موارد تولید ذرات داشته و در پاره 

کارهاي از راه  SEE(. لذا براي کاهش اثرات 1996بل، ی)ل

، در  SELدر ارتباط با طور مثال شود. بهجبراني استفاده مي

هاي حفاظتي متنوعي از قبیل  روش مدارهاي الکترونیکي

ها،  سياستفاده از مقاومت محدود کننده جريان تغذيه آي

سازي پیاده مدارهاي سنجش و قطع جريان استفاده 

نیز استفاده از   SEUبراي جبران خطاهاي ناشي از . شودمي

EDAC (Error Detection and Correction)  افزاري نرم

 TMR (Tripleسازي روش افزاري و يا پیاده و سخت 

Module Redundancy.پرکاربرد است ) 
 

 
 .مقدار دز دریافتی برحسب ضخامت حفاظ آلومینیومی .11شکل
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 ی خورشیدی هاسلولافت کارایی  .5-1

هاي تشعشعي بر آسیبي سیستمي هاچالشاز ديگر 

ي خورشیدي در  هاسلولتخمین افت کارايي ماهواره، 

خاص  طوربه فضايي است. هاي مأموريتمحیط تشعشعي 

ي  هاسلول يکي از پیش فرض ها، افت کارايي  عنوان به و 

)با   Azurspaceمحصول کمپاني  3G30خورشیدي 

 افزارنرمدر ( یکرومترم 100به ضخامت  يحفاظ

SPENVIS  است. در اين ارتباط و براي  سازي قابل شبیه

براي   (Fluence) مقدار شاريدگي GTO مأموريت

توسط   MeV 1ي با انرژي بیش از هاالکترون و  هاپروتون 

 ارائه شده است.  2محاسبه شده و در جدول  افزارنرم اين 

بخشي از اين شاريدگي )مربوط به الکترون يا پروتون( به  

 شود.ي خورشیدي تبديل ميهاسلوليي در جاجابه آسیب 

هاي  توان براي بیان افت کارايي مشخصه( مي1از رابطه )

استفاده   (Pmax, Voc, Isc)ي خورشیدي هاسلول اصلي 

 :(2001)مسنجر و همکاران،  کرد

(1                      )Pmax
P0
⁄ = 1 − C. log (1 +

Dd
Dx
⁄ ) 

و   Pmaxيي، جاجابه دز مرتبط با آسیب  Ddفوق در رابطه 

P𝑜 توانند مربوط به هر يك از پارامترهاي اصلي سلول  مي

باشند )مقدار پس   Pmax, FF, Voc, Iscخورشیدي يعني 

پارامترهاي   Dxو  Cاز دريافت دز و پیش از آن(، 

براي   Dxو  Cکننده معادله هستند. مقادير اصلاح 

د  انارائه شده  3يي با جنس مختلف در جدول هاسلول

 کمكبه . بر اين اساس و (2017)اوکا و همکاران، 

(  1و نیز رابطه ) SPENVISبه دست آمده از کد هاي داده 

ي خورشیدي را براي  هاپانلتوان افت کارايي مي

در رسم   .کردترسیم  12مطابق شکل  GTO مأموريت

منحني فوق بايد به اين نکته توجه داشت که اطلاعات  

  MeV 1هاي مقادير شاريدگي براي الکترون  2جدول 

  3در جدول Dxاست که ضريب باشد. اين درحالي مي

باشد. لذا بايد  مي MeV1ي هاپروتون براي دزهاي ناشي از 

را در نسبت تبديل   2پیش از رسم منحني، مقادير جدول

 1135مثال عدد  طوربه آسیب ناشي از الکترون به پروتون )

 .(2005همکاران،   )والترز و ( ضرب کرد 4 جدولدر 
 

 .برای حفاظ با ضخامت مختلف MeV 1ها با انرژی معادل الکترون cm/)2(شاریدگی  .2جدول

Solar Protons Trapped protons Trapped 

electrons Total Cover-

glass 

thickness 

(micron) SCI OCV maxP SCI OCV maxP S,IOC,VmaxP

C SCI OCV maxP 

15+E911/3 15+E454/8 15+E242/7 18+E949/2 18+E374/6 18+E460/5 13+E025/3 18+E953/2 18+E382/6 18+E467/5 00/0 

13+E847/7 14+E696/1 14+E453/1 14+E031/4 14+E713/8 14+E464/7 13+E675/2 14+E083/5 15+E068/1 14+E184/9 40/25 

13+E087/3 13+E673/6 13+E716/5 13+E430/1 13+E091/3 13+E648/2 13+E283/2 13+E801/6 14+E205/1 14+E065/1 20/76 

13+E624/1 13+E509/3 13+E006/3 12+E589/3 12+E758/7 12+E645/6 13+E903/1 13+E886/3 13+E189/6 13+E574/5 40/152 

12+E876/7 13+E702/1 13+E458/1 12+E199/1 12+E591/2 12+E219/2 13+E411/1 13+E319/2 13+E373/3 13+E092/3 80/304 

12+E705/4 13+E017/1 12+E712/8 11+E948/5 12+E286/1 12+E101/1 13+E019/1 13+E549/1 13+E164/2 13+E000/2 00/508 

12+E128/3 12+E761/6 12+E791/5 11+E670/3 11+E932/7 11+E795/6 12+E124/7 13+E062/1 13+E468/1 13+E359/1 00/762 

12+E349/1 12+E916/2 12+E498/2 11+E667/1 11+E603/3 11+E086/3 12+E876/2 12+E392/4 12+E153/6 12+E683/5 00/1524 

User defined cover-glass thickness 

13+E400/2 13+E187/5 13+E443/4 12+E317/8 13+E798/1 13+E540/1 13+E126/2 13+E461/5 13+E278/9 13+E261/8 00/100 
 

 .متفاوت از انواع خورشیدی یهاسلولبرای  Dx و C مقادیر .3جدول
 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 
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  برابر  هاسلول اگر ضخامت پوشش حافظ  12مطابق شکل 

um100 هاي  شوند، مقدار افت کارايي پانلدرنظر گرفته

خواهد بود که   33%خورشیدي پس از يك سال برابر با 

 باشد. اي ميملاحظهقابلمقدار 
 

 
ی خورشیدی بر حسب هاپانلدرصد افت کارایی  .12شکل

 سالیک پس از  هاسلولحفاظ ضخامت پوشش 
 

 .نسبت تبدیل آسیب الکترون به پروتون .4جدول

Azur 3G30 (SR-

NIEL 21 eV) Cell Type 

11350 maxP 
1325 OCV 
613 SCI 

 

 گیری نتیجه. 6

فاز طراحي   در  GTOه ي ماهوارعتحلیل تشعشدر اين مقاله 

ذرات و پرتوهاي پرانرژي  سازي بر شبیه  تأکیدبا اولیه 

و  مناسب حفاظ انتخاب ي سیستمي هاچالشمحیط فضا، 

ي خورشیدي ناشي از آسیب پرتويي  هاسلولافت کارايي 

تغییرات  ناشي از  GTOچالش تشعشعي مدار انجام شد. 

از  ماهواره گذر نتیجه آن است که شديد ارتفاع مداري 

است. پیامد اين تغییر ارتفاع مواجهه با   آلنون کمربندهاي 

از انرژي را  اي انواع پرتوهايي است که طیف گسترده 

افزار  نرمتوسط  سازي محیط فضا نتايج شبیه شوند. شامل مي

SPENVIS ها  و الکترون  دهد بیشینه شار پروتوننشان مي

  آلن هاي ون بوده که در زمان عبور از کمربند 810از مرتبه 

مقايسه   ها، درالکترون  اما کمینه شار براي شودميمشاهده 

باشد. همچنین شار پرتوها  بیشتر مي هاپروتون با کمینه شار 

کاهش   شدتبه  آنهابا افزايش انرژي  GTOدر مدار 

ها  انرژي الکترون  دهدميسازي نشان نتايج شبیهيابد. مي

. در باشدمي MeV400تا  هاپروتون و  MeV 7حداکثر تا 

هکشاني مقدار شار براي  ک -ي کیهانيهايونخصوص 

  s2.p/cm در حدود MeV 1000ذرات با انرژي کمتر از 

بوده و با افزايش انرژي آنها شار کاهش خواهد   2000

يي با انرژي در  هايونيافت. بیشترين فراواني ذرات براي 

ها حاکي از اين  سازينتايج شبیه است. MeV1000حدود 

  6، نیاز به krad10است که براي کاهش دز به سطح 

اين مقدار حفاظ  حفاظ ازجنس آلومینیوم داريم.  مترمیلي

منجر به افزايش چشمگیر وزن سازه ماهواره خواهد شد.  

هاي خورشیدي در طول يك سال  افت کارايي براي پانل

نشان   هاشبیه سازيهمچنین (. 33%باشد )نیز نسبتاٌ زياد مي

نرخ  مترمیلي  6به  4از  ظ ادهد با افزايش ضخامت حفمي

 يابد.درصد کاهش مي 30حدود  SEUکلي وقوع 
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