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Resumo. O presente estudo, objetivou analisar o impacto da espessura da blindagem
contra a Radiagdo em um componente comercial do tipo STATIC RAM. Para esta analise,
Jforam considerados os efeitos TID (Total lonizing Dose) e SEU (Single Event Upset). Os
pardmetros de orbita adotados foram: orbita heliossincrona, altitude de 630 km, 18° de
inclinagdo e duragdo da missdo de 3 anos. Como ferramenta de simulagdo, foi utilizado o
SPENVIS (Space Environment Information System). Ao termino da Simulagdo obteve-se os
dados da radia¢do acumulada e o total de SEU Rates no componente alvo. Para a radiagdo
de longo prazo TID o valor igual a 6.99x10%[rad] e para SEU Rates 2,13x10~1!
[upsets/bit-day], valores estes obtidos com uma blindagem de 0,2 [cm] em Aluminio (Al).
A comparagdo de diversas simulagoes de espessuras de blindagem, apresenta que a partir
de uma determinada espessura, a atenuagdo da particula é baixa e ha o aumento da massa.
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1. Introducao

Para alguns satélites e sondas espaciais, o uso de componentes COTS ¢ a tnica opgao para
atender as necessidades de desempenho e custo de uma missdo. O preco e os longos prazos de
entrega de componentes totalmente qualificados sdo simplesmente inacessiveis. Hoje, muitos
dispositivos COTS estdo operando com sucesso em Orbita (2019, RAJAN.). Quando hé opg¢ao
por implementar um componente do tipo COTS € necessario gerenciar riscos com mitigagdes
e blindagens que possam reduzir os efeitos provocados pela exposi¢do a radiagdo ionizante.

Ha um prego a ser pago por optar por estes componentes comerciais, uma vez que, pode
ocorrer dificuldade em atender requisitos operacionais, surgimento de falhas indesejadas no
processo de integracdo, aumento do processo de desenvolvimento e mitigacdo da radiagao,
também sem deixar de mencionar que pode ocorrer aumento da massa do satélite relacionado
no aumento da protecao contra radiagdo (JUNQUEIRA et al., 2020).
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O presente estudo teve como objetivo analisar o impacto da Radiagao sob uma memoria
SRAM do tipo comercial, porém sem histdrico de uso espacial, variando as espessuras de uma
blindagem em aluminio e comparar os dados obtidos durante a simulacdo em relagdo a um
componente Rad Hard, especificamente projetado para operar em ambiente com radiacao.
Dentre as possiveis fontes causadoras de danos em componentes eletronicos (Tabela 1), protons
e elétrons presos na magnetosfera na regido interna do cinturdo de Van Allen, ¢ a mais
preocupante fonte de radiacao ao longo de todo o processo do ciclo de operacao do satélite em
orbita LEO (MAYANBARI et al., 2011) e ¢ necessario dimensionar protecdes para que o
componente funcione durante o periodo previsto para a missao.

Os danos provocados pela Radiagdo em equipamentos embarcados podem ser divididos
em trés categorias sendo: Dose Total lonizante (Total lonizing Dose - TID), Efeito de Evento
Unico (Single Event Effects - SEE) e Dano por Deslocamento (Displacement Damage - DD). O
TID ¢ uma degradagdo cumulativa de longo prazo do componente quando exposto a Radiag¢ao
Ionizante (YA’ ACOB, 2016). O SEE ¢ caracterizado como um evento tinico que ocorre quando
uma Unica particula ionizante incidente deposita energia suficiente para causar um efeito no
componente, este efeito pode ser reversivel (Nao destrutivo) ou permanente (Destrutivo)
(LANGLEY etal., 2003). O DD nada mais ¢ do que a interacdo entre os niicleos dos elementos,
essa interacdo causa o espalhamento da rede cristalina que compde o componente
(OZYILDIRIM et al., 2013) (UZEL et al 2017).

Dentre estes efeitos, destacamos a Perturbagio de Evento Unico (SEU) que pode ser
definido como uma mudanga de estado ou transiente, derivada da colisao de um Préton ou ion.
Quando em contato com a superficie do componente, este pode ionizar a secdo média e causar
EHPs (eletrons-hole-pares). Este efeito também ¢ conhecido como “soft error” quando ocorre
em memorias ou “bit flip” para dispositivos logicos (LANGLEY et al., 2003) (RIAZ et al.,
2015).

A tabela 1 demonstra as fontes e os efeitos da radiagdo em um satélite em Orbita baixa
terrestre. O Efeito SEU pode ocorrer quando o ambiente ao qual o dispositivo ird operar gera
um potencial de energia através das particulas cosmicas incidentes no dispositivo, ocorrendo o
efeito Soft error na memoria SRAM.

O efeito SEE, ¢ induzido pela Transferéncia de Energia Linear (Linear Energy Transfer
—LET) da particula, que nada mais ¢ “a medida da energia transferida de uma particula ionizada
para o material especifico apds percorrer uma distancia transversal”. Sua unidade de medida ¢
comumente dada em [MeV.cm?/mg]. Também pode ser definido o “LET threshold” (LET th)
como sendo o LET minimo que causa um efeito significativo no funcionamento do componente,
o LET Th define qudo resistente ou vulnerdvel um componente poderd ser em relagdo a
exposicio a radiagio (OZYILDIRIM et al., 2013).
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Tabela 1. Efeitos e fontes de radiagdo em ambiente espacial. Fonte: OZYILDIRIM et

al., 2013.
Single Event Effect
Efeitos

Nao destrutivo Destrutivo
Fontes TID | DD Transient Upset Latchup Burnout Gate Rupture

(SET) (SET) (SEL) (SEB) (SEGR)
Cinturao de Van Allen
Elétrons Presos X X
Protons Presos X X X X
Espaco profundo
Protons X X
Ions X X X X
Sol
Ions pesados X X X X X X
Prétons X X X X X X X
Ionosfera
Protons X X X
Ions X X X X X

2. Metodologia

2.1. Simulador SPENVIS

Foi utilizado na obtencdo dos dados a ferramenta SPENVIS disponibilizada pela ESA e para
plotagem dos dados obtidos a ferramenta Microsoft Excel. O Simulador SPENVIS ¢ do tipo
Web, e as simulagdes realizadas pela ferramenta requer como parametros de entrada os dados
de 1-) orbita do Satélite, 2-) dados especificos do componente e 3-) caracteristicas da
blindagem. Em seguida a ferramenta retorna os valores de saida referente ao componente
simulado. Esta entrada ( 1-) sdo referenciadas como pontos de trajetoria e sdo produzidas por
duas ferramentas sendo elas o gerador de orbita e ou gerador de grade de coordenadas (Figura
1). Os modulos utilizados durante a simulacdo no SPENVIS foram: Gerador de coordenada e
Fontes de Radiacdo e Efeitos. Sendo assim, a figura 1 descreve a evolucao da simulagdo
realizado para o presente estudo (SPENVIS, 2021).
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Figura 1. Diagrama de trabalho no SPENVIS (YA’ACOB, 2016).

Particulas presas

2.3. Componente Analisado 62256R - 32K x 8§ STATIC RAM

O componente analisado ¢ pertencente a familia de componente KM62256C — Samsung, N6
Tecnologico: 0.7 mm e tecnologia CMOS - 32Kx8 e ndo possui dados de teste de radiagdo. O
componente analisado possui aplicag@o industrial com especificagdes em relagdo a temperatura
de -40 ~85°C, além de subdividir-se em duas mais categorias, sendo elas: Comercial e
Estendida.

2.4. Componente de Comparaciao HX6356 - 32K x 8 STATIC RAM

A andlise dos dados obtidos na simulacdo foi realizada com base na comparagdo entre o
componente comercial 62256R ¢ o0 HX6356 Rad Hard (projetado para operar em ambiente
com radiagdo). As especificagdes do componente Rad Hard com relacdo a Resisténcia a
Radiagao sao:

Norma de teste: MIL-STD-883, método 1019.

Dose total 1x10°[rad] (Si).

LET threshold: 100 [MeV.cm?/mg].

LET threshold da célula de memoria: > 128 [MeV.cm?/mg].
Soft Error Rate 1x1071° [upset/bit-day]

Latchup Imune.

2.5. Parametro de entrada para o SPENVIS

Orbita e duracdo da Missdo: foi escolhida a altitude de 630 km e inclina¢io de 18°,
orbita heliossincrona, e o tempo de duragdo da missao de 3 anos.

Dose Ionizante (TID): Para estimar a dose total absorvida foi definido o modelo
SHIELDDOSE-2. O material alvo para o componente selecionado foi o Silicio (Si). Para as
configurac¢des de blindagem, foi definido o centro de uma esfera de Aluminio (Al).

Fluxo de particulas solar (SEU): Para o fluxo foi definido o modelo de CREME-86,
apontado a pior semana com atividades solares, e blindagem habilitada. O método utilizado
para a blindagem, foi tempestade com dipolo excéntrico € momento de campo magnético.
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Caracteristicas do componente: Material alvo: Silicio (Si) (CREME - 86). Para o volume

sensivel, foi definido como forma um paralelepipedo retangular e as dimensdes do componente:
15,49 x 15,49 x 1,0 [um] (PETERSEN, 1998).

Tabela 2. Short-term Single Event Upset Rates (LO= Threshold, W= Width, S= Shape)
(PETERSEN, 1998).
IONIZAGCAO DIRETA UPSET RATES INDUZIDA POR PROTONS UPSET RATES
(PROFIT)

S=1.60 e 0=750°
LO = 0.02 [MeV-cm2/mg]
W =20.00 [MeV-cm2/mg]
o lim = 5.29E-13 [cm2/bit]
e SEU algorithm: CREME

Espectro de particulas: AP-8 MAX Prétons presos, CREME-86 (M= 7-1) solar particles
(H - U), CREME-86 GCR particles (H - U).

Também foi apontado multiplas dire¢des para as colisdes com o componente dentro de
um modelo esférico com espessura de 0,2 [cm] de Al, tendo como parametro a probabilidade
de 90% do componente testado ndo ser afetado pela colisdo de particulas.

3. Resultados

Ao longo do periodo de 3 anos simulado com a ferramenta SPENVIS, a dose total absorvida
(TID) foi de 6,99x10% [rad], equivalente a 6,99 [Sv]. Da mesma forma que, para elétrons e
protons presos obteve 1,12x10[rad] e 6,88x10%[rad] respectivamente. Quando em
comparagdo com o componente Rad Hard este apresenta como referéncia em seu datasheet,

resisténcia de 1x10° [rad] equivalente a 10.000 [Sv] sem a necessidade de blindagem externa
aparente (Figura 2).

3
6x10 =@ Total

==fr=Trapped protons
5510° pped p
Trapped electrons

4x10°
3x10°

2x10°

Dose total [Rad]

1x10° fm——

0.05 0.1 0.2 0.4 0.8 1 2 3

Espessura de Al [mm]

Figura 2. Dose absorvida de radiacdo para 3 anos de missao (Centro da esfera de Al).
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Os dados obtidos através da simulagdo para Single Event Upset rate total, foi de
2,13x107 11 [upset/bit-day] (Tabela 3) e para o periodo de 3 anos em operacdo 8,62x10710
[upset/bit] (taxas SEU de curto prazo e SEUs de longo prazo respectivamente mostrado na
figura 3 (a) e (b) respectivamente).

Tabela 3. Taxas total SEU de curto prazo.

Componente Efeito [bit-day]
Tonizagdo direta 2,10x10711
SRAM Ionizagao induzida por protons 2,30x10713
Total 2,13x10~11
-10 A -8
5,0x10 5.70x10° =—@=— Upset Rate / bit-day 6.0x10
4,5x107° 0 ® ==fr=Total Upset / bit
4000 4.34x10 5.0x10°%
,0x
=
-10
E 3,5x10 4.0x10°® g
S 3,00 g
[ (73
8 2,5x10™ 3.0x10° &
2 2,0x10™ =
o -8
15x10™ S ) 2.0x10
1,0x10™° A 1.24x10° .
8.62x10"° ° 1.0x10
5,0x10 1.52x107*
o —= L 0
0 0.2 0.4 08 1.4 2 10

Espessura em Al [cm]

Figura 3. a-) Evento Upset Rates por [bit-day], b-) Evento Upset ao longo de 3 anos
em relacdo a espessura da blindagem.

A figura 3 apresenta o aumento da espessura de blindagem. Acima de 0,8 cm a
atenuagdo da particula ndo ¢ significativa em relacdo a reducdo do SEU no componente, isto
indica que espessuras maiores acarretam apenas no aumento de massa sem que haja redugao no
evento upset.

A Figura 4 compara a mudanca do fluxo da integral e diferencial pelo espectro de LET
em uma blindagem de Aluminio com uma espessura de 0,2[cm]. Também foi verificado o
espectro de LET para uma espessura de 0,8 [cm], porém sem alteragdes nos resultados aparente.
Desse modo, o fluxo diferencial inicia em 2,89x1073[(m™2.sr™1.s71/ MeV.cm?. g 1) 1] e
tem um aumento exponencial até 1,40x103 [(m~2.sr™1.s71/ MeV.cm?. g=1)!] para o
integral em 3,77x10*[m~2.sr 1.s71] isso para um LET inicial de 1,6 [MeV.cm 1. g].
Cessando o fluxo com 9x10*[MeV.cm?.g~!] com integral e diferencial equivalentes a
2,83x107 [m™2.sr7 1. 571 e 5,65x10~5[m~2.sr~1. s71] respectivamente.
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Figura 4. Spacecraft shielded LET(Si) spectra (0,2 cm Al).

4. Analise

Com o resultado obtido através da simulagdo, para a configuragdo centro de uma esfera sem
atenuacgao de protons, observou-se que com uma blindagem de espessura 0,2[mm] a atenuagao
de elétrons presos no cinturdo interno de Van Allen, seriam atendidas, pois a redugdo ¢
exponencial com pouca variagdo da espessura da blindagem. A reducao da Dose total absorvida
(TID), também foi bastante expressiva com resultados de 1,07x10? [rad]. Para prétons, a
atenuagao da particula obteve pouca variacdo com o aumento da espessura. Para este caso, optar
pelo aumento da espessura nao seria prudente, pois mesmo com o aumento de 10[cm], os efeitos
ndo seriam reduzidos conforme o observado para elétrons, sem deixar de mencionar que havera
um aumento significativo da massa (Figura 2). Uma vez que a Orbita adotada para esta missao
se encontra dentro do cinturdo interno de Van Allen, onde a quantidade de prétons presos €
significativamente maior que a de elétrons, logo os efeitos SEU ainda teriam uma taxa alta no
dispositivo.

Com base na figura 4, podemos afirmar que, com o aumento de LET o ntimero de
particulas existentes diminui, porem quanto maior o LET maior é chance da particula induzir
SEU, apesar da chance de ocorréncia diminuir devido a redugdo no niimero de particulas, ou
seja quanto maior a blindagem menor ¢ a chance de ocorrer SEU pois a particula perde energia
no material da blindagem. Sendo assim, a taxa de Single Event Upset obtidos através da
simulagdo para o componente 62256R foi de 2,13x10711 [upset/bit-day] para ion e protons. Em
termos de blindagem, ainda que ocorra o aumento da espessura para o componente 62256R, os
resultados obtidos ndo seriam expressivos em relacdo a reducdo do Single Event Upset Rate
[upset/bit-day], uma vez que o resultado entre 0,2 [cm] e 10 [cm], ndo freia significativamente
a particula conforme mostrado na Figura 3 (a) e (b).
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O objetivo deste trabalho foi atingido. A analise foi realizada referente ao impacto da espessura
da blindagem contra a radiagao TID e o efeito SEU no componente comercial 62256R. A
analise dos dados obtidos através do simulador SPENVIS, em relagdo a Dose Total lonizante
(TID), demonstrou que o componente alvo do estudo recebera dose de radiagao inferior 1 Krad.
Da mesma forma que, para a Perturbagdo de Evento Unico (SEU), o valor obtido através do
simulador foi de 2,13x1071! [SEU Rates/bit-day]. Sendo assim, cabe salientar que o ideal é
minimizar os efeitos provocados pela radiacdo através de uma blindagem efetiva para o
componente alvo do estudo em orbita heliossincrona, com 630 km de altitude e angulo de 18°
graus. Também foi observou-se que o aumento da espessura de blindagem tem um ponto de
saturagdo, onde ndo ¢ efetivo o aumento da espessura em relacao a quantidade de erro obtida
através da simulacao. Em outras palavras, ¢ necessario validar os dados obtidos com testes em
ambiente de radiacdo em um laboratorio, expondo o componente com diferentes espessuras de
blindagem a doses de radiacdo apresentadas aqui no presente estudo, e monitorar a quantidade
de erros gerados.

4. Conclusao
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