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Resumen

La recuperacion de cargas en operaciones de descenso y aterrizaje es motivo de estudio,
puesto que comprende la disposicion de soluciones tecnol6gicas que den respuesta a
demandas de los perfiles operacionales en sus distintas fases, a la interrelacion con el
vehiculo lanzador, con la carga paga, entre otros. A lo largo de la historia tecnoldgica
aeroespacial distintas soluciones fueron instrumentadas para estos fines, dentro de las
cuales los paracaidas resultaron consolidarse como una solucion clasica.

Los pararrotores han sido estudiados por distintos autores, presentado una alternativa
tecnoldgica para la recuperacién de cargas.

El presente trabajo presenta un estudio comparado de la aplicacion del pararrotor y del
paracaidas al caso de un perfil de vuelo de reentrada y aterrizaje de una carga en atmosfera
marciana, compatible con la de recuperacion de una carga estratosférica.

Los resultados de estos trabajos indican que los pararrotores representan una alternativa
viable para las misiones de descenso y aterrizaje, presentando ventajas relativas de control,
de operacidn, y de desempefio.
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NOMENCLATURA

Com coeficiente de resistencia general del decelerador en direccién de descenso
Cwm centro de masas del sistema,

o centro de presiones de la pala i,

D diametro nominal del paracaidas,

Dwm resistencia aerodindmica del modelo

g aceleracion de la gravedad

h altitud

Ne pardmetro de estabilidad del pararrotor

ke relacion de momentos de inercia del pararrotor
P presion atmosférica

Owm presion dinamica sobre el modelo

S superficie total del paracaidas

Swm superficie del decelerador

T temperatura atmosférica

Vy velocidad de descenso

W peso total de la carga mas el sistema de deceleracion
0 densidad atmosférica, kg m>.
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INTRODUCCION

En la actualidad, el proceso de entrada, descenso y aterrizaje (EDL)bmpf en Marte, esta enfocado en sistemas de
entrada balisticos que tienen limitaciones en términos de precision y de la generacion de maniobras que puedan
evadir eventuales riesgos a la misién. Las generaciones futuras de vehiculos buscardn incorporar estas
capacidades.

Los deceleradores aerodindmicos cumplen un rol fundamental en la tecnologia espacial porque permiten el
transito de cargas por distintas atmoésferas para su aterrizaje. Esto incluye la recuperacion de cargas como partes
de lanzadores terrestres, el descenso en atmésferas extraterrestres, el retorno a la Tierra de carga y astronautas
(como fue el caso del programa Apollo). El primer paracaidas usado en una atmdsfera extraterrestres fue en 1967
por la URSS en Venus [1]. La exploracion del espacio y la utilizacion tecnoldgica de los resultados de estas
acciones dependen de la capacidad de deceleracion y aterrizaje de cargas. Por esta razon ha habido desde esos
afios fundacionales hasta la actualidad un continuo esfuerzo cientifico-tecnologico en este sentido.

Los paracaidas han visto una diversificacion de disefio para atender requerimientos diversos: paracaidas de
despliegue supersonico, paracaidas con estabilidad excepcional, o de gran resistencia para regimenes subsonicos.
Representan en la actualidad un abordaje tecnoldgico clasico para el problema de deceleracion, que sigue
contando con una gran actualidad.

Estudios de misiones resientes en Marte muestran la utilizacion de sistemas de descenso basado en paracaidas [2].
Otros estudios sobre variantes tecnolégicas y sus desafios [3] indican 3 tipos de soluciones para el descenso:
sistemas de paracaidas de una fase, sistemas de paracaidas de dos fases, paracaidas de apertura en fases. El primer
caso, que representa las configuraciones usadas anteriormente en misiones en Marte para didmetros menores a
21,5 m, se refiere a un paracaidas que se despliega en condiciones supersonicas y se usa para decelerar al vehiculo
de entrada hasta la velocidad terminal, subsénica. El segundo caso comprende un paracaidas de mayor didmetro,
mayor a 21,5 m, que se despliega en condiciones supersonicas hasta condiciones de menor velocidad, también
supersonicas (aproximadamente de Mach 1,5), cuando un segundo paracaidas se despliega con el primero para
alcanzar las condiciones de velocidad terminal. EIl tercer caso describe paracaidas Unico cuya geometria cambia a
lo largo del descenso: para velocidades supersonicas sus lineas configuran una forma de didmetro menor, y para
velocidad subsénica se configura un paracaidas asimilable a uno convencional de casquete desarrollado.

Una serie de investigadores han enfocado sus estudios en los paracaidas rotatorios. Shpund and Levin [4-7] han
enfocado su estudio a las propiedades aerodindmicas de paracaidas giratorios. Pepper [8] presenta un disefio de
paracaidas rotante de elevado desempefio, aplicable a la recuperacion de vehiculos en re-entrada a la atmdsfera.
También Doherr y Schilling [9] han estudiado sistemas de paracaidas giratorios para decelerar municiones.

Los pararrotores se presentan como una alternativa a los paracaidas para determinadas misiones de descenso,
contando con ventajas relativas entre las que se encuentran la facilidad de despliegue (no necesita inflado), el bajo
peso, la capacidad de guiado.

Numerosos investigadores han publicado trabajos relacionados con diferentes aspectos del vuelo de variadas
configuraciones de pararrotores. Steiner y Young [10] comparan diferentes sistemas deceleradores tipo alas
rotatorias con distintos principios operativos de deceleracion para el descenso atmosférico y aterrizaje en Titan,
buscando comparar su potencial para la utilizacion en misiones donde sea necesario un descenso controlado,
aterrizaje a baja velocidad, y la capacidad de realizar tareas de investigacion en diferentes atmdsferas. Analizan
distintas opciones variando la cantidad de rotores, el sistema de control de cabeceo, sistema de control de rumbo,
entre otras contribuciones. Se desarrollan modelos analiticos de primer orden para la evaluacion, lo que permite
determinar la relacion entre los diferentes parametros de disefio. Se comparan caracteristicas como peso, costo,
capacidad de control, velocidad de aterrizaje, potencia generada, capacidad de realizar tareas de investigacion
atmosférica. Se concluye que el sistema mas adecuado para este tipo de misiones es un sistema de rotor simple,
con control de paso ciclico de cabeceo.

Young, Briggs, Aiken, y Pisanich [11] presentan y discuten los estudios iniciales del disefio de un concepto
destinado a la deceleracion de una sonda en su ingreso a la atmosfera de Venus. El sistema consta de uno o mas
rotores, funcionando bajo autorrotacion y otros regimenes, que se despliegan de su parte superior. Koehl,
Rafaralahy, Boutayeb, y Martinez [12, 13] investigan el problema de la estimacion de la perturbacion del viento,
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de los parametros aerodinamicos, y de la velocidad lineal de un MAV (Micro Air Vehicle), lanzado con un cafion,
previsto para el vuelo al aire libre mediante el uso de un rotor de dos palas coaxiales que funcionan por
autorrotacion. Jakubowski [14] realiza el estudio experimental de deceleradores tipo discos conicos rotatorios,
solidos y "porosos", en régimen supersonico. Dorrington [15] presenta diferentes dispositivos aéreos destinados a
estudios de reconocimiento espaciales. Se consideran en este trabajo globos inflados de diferentes gases, dirigibles
y aeromodelos, comparando parametros de desempefio de los distintos modelos, carga que es capaz de transportar,
asi como la complejidad de aplicacién.

Asimismo el principio de autorrotacién es utilizado en la naturaleza para la dispersion de semillas, asociado a los
procesos de la reproduccion de ciertas especies vegetales. Algunos arboles forman frutos en forma de un ala que
contiene a la semilla. Este tipo de semilla se denomina samara. Al desprenderse el fruto al alcanzar la maduracion,
cae girando y asi reduce la velocidad de caida de la semilla, aumentando la distancia que ésta puede ser
transportada por efecto del viento. Rosen y Seter [16-18] han estudiado la aerodindmica de las sdmaras. El
principio de la samara, colocando una sola ala a un cuerpo, fue estudiado para aplicaciones en caida de
municiones por Crimi [19].

Por su parte, Nadal Mora, Piechocki, Sanz Andrés y Cuerva [20] ha estudiado la dindmica del vuelo de
pararrotores con alas de pequefio alargamiento, a través de desarrollos analiticos, simulacion numérica y
experimentacion en tlneles de viento horizontal y vertical [21-30]. Han estudiado en forma tedrica y experimental
el descenso en autorrotacion axial y, tedricamente, la dindmica del vuelo de un cilindro provisto de aletas.
Respecto a la primera linea de investigacion, se ha obtenido una herramienta matematica para predecir el
comportamiento de un pararrotor que funciona en un régimen de autorrotacién axial, se ha determinado cuales son
los parametros que afectan al comportamiento del pararrotor y de qué manera se manifiesta su influencia, entre
otros. Respecto al analisis de la dinamica del vuelo, se han hallado las regiones estables e inestables, los limites de
estabilidad y las condiciones de estabilidad para el giro alrededor de un eje préximo a uno de los ejes principales
de mayor, menor e intermedio valor del momento de inercia. La estabilidad del pararrotor queda definida por
medio de dos parametros adimensionales: el de estabilidad Ne y la relacion de momentos de inercia ke, que
contienen pardmetros aerodinamicos, geométricos y dindmicos del pararrotor. También se han realizado ensayos
sobre un pararrotor en un tunel de viento vertical, donde los modelos tenian libertad para orientarse en el espacio y
rotar libremente. Desarrollaron herramientas numéricas de simulacién que permiten observar para casos
especificos el comportamiento dinamico con efectos no lineales. Por otro lado caracterizaron el tipo de soluciones
gue es posible hallar en funcién de distintos parametros de disefio y regiones de estabilidad asociadas.

B. Ahmed y H. R. Pota [31] estudian el control de actitud de un vehiculo aéreo de alas rotantes no tripulado
(RUAV), asi como el desarrollo de un método de control basado en Positive Position Feedback (PPF) que
incrementa los margenes de estabilidad y permite un ancho de banda de control mayor. Se obtienen los parametros
para disefiar un modelo lineal del RUAV, lo que permite un estudio completo de su dindmica, ademas de permitir
el disefio de un sistema de aumento de estabilidad. Estos parametros son verificados mediante datos recogidos de
vuelos experimentales, y la performance del algoritmo propuesto es validado mediante un modelo de simulacion
del RUAV de alta fidelidad.

El tipo de deceleradores que estudiaremos se encuadra dentro de la categoria dada por velocidades de despliegue
mayores a Mach 0,7 para aplicaciones donde es necesario contar con alta eficiencia en el peso y el volumen
empacados, y donde es necesaria gran velocidad de despliegue.

El desarrollo del presente trabajo comprende la definicion de un escenario de aplicacion para el caso marciano,
que supone considerar un modelo atmosférico y un modelo de misién. Este hecho representa un primer conjunto
de hipdtesis. En este contexto se propone evaluar el desempefio de un paracaidas en contraste con la de un
pararrotor, cada uno con las configuraciones propias, y que corresponde a un segundo conjunto de hipétesis. Por
otro lado, no se consideraran los transitorios de despliegue de los deceleradores, y por lo tanto el punto de partida
de la misién sera con el dispositivo funcionando en régimen.

Para el caso de los paracaidas se adoptaran los datos de un descenso en Marte. Para el caso del pararrotor se
simulara su funcionamiento a partir de la utilizacion de las ecuaciones de Euler aplicadas a un cuerpo rigido, en
donde se aplican las fuerzas aerodindmicas resultantes de las palas que estimularan la dinamica del dispositivo, y
generardn una resistencia aerodinamica al descenso, caracterizada por el parametro CDM. Para esto se utilizara
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una rutina desarrollada en trabajos anteriores [22]. El presente trabajo comprende la aplicacion de esta rutina al
caso de descenso atmosférico marciano, donde las condiciones atmosféricas varian con la altura. Del mismo modo
se consideran comportamientos aerodindmicos simplificados, a partir de coeficientes aerodindmicos para las palas
que incluyen su comportamiento en régimen supersonico y subsoénico.

La utilizacion del pararrotor como decelerador aerodinamico es una alternativa tecnoldgica susceptible de contar
con ventajas comparativas al respecto de otros sistemas, asociados al régimen extendido de utilizacion, la
posibilidad de control, la disponibilidad tecnoldgica, la productividad y la robustez. Este sistema puede ser
aplicado a la atmosfera terrestre, asociado a las mdltiples tareas de descenso controlado que plantea la
recuperacion de cargas y la medicion de pardmetros atmosféricos.

DESARROLLO

El desarrollo del presente trabajo comprende adoptar un modelo de atmosfera marciana, en la cual se desarrollard
un perfil de misién determinada, que impondréd condiciones de desempefio a los sistemas de deceleracion. Sobre
estas condiciones es posible comparar los datos de desempefio de un sistema basado en paracaidas, del cual se
cuentan con referencias experimentales, y un sistema basado en el concepto de pararrotor, cuyo comportamiento
se simula.

1.1. Atmobsfera

La NASA, a través de sus distintos lanzamientos, ha logrado una recopilacién de datos de la atmdsfera marciana
en la cual se puede observar la variacion de la temperatura y densidad segin la altitud.

Los modelos de la atmosfera realizados por la NASA a partir de los datos recolectados de las misiones enviadas a
Marte se les conoce como Mars-GRAM (Mars Global Reference Atmospheric Model), los cuales han sido
revisados en la medida que se incorporaron datos de nuevas misiones, las cuales permiten obtener mas y mejores
estimaciones para distintas condiciones en Marte. Mars-GRAM es un modelo ampliamente utilizado para diversas
aplicaciones de misién con un rango de aplicacion desde la superficie a 80 km de altitud; estos modelos se basan
en el estudio de la NASA llamado MGCM (Mars General Circulation Model) el cual es el resultado de un
proyecto de investigacion para comprender la naturaleza de la atmdsfera de Marte. Mars-GRAM y MGCM usan
la topografia de la superficie de Marte que gener6 MOLA (Mars Orbiter Laser Altimeter), el cual es un
instrumento de la mision MGS (Mars Global Surveyor), que fue lanzada el 7 de noviembre de 1996.

Las condiciones que se asumen para una altitud nula se presentan en la tabla que sigue.

Tabla 1 Propiedades atmosféricas de referencia a altitud nula

Propiedades atmosféricas Tierra Marte
Gravedad, g, ms* 9,81 3,66
Presion atmosférica, Py, Pa 101300 63200
Temperatura, Ty, K 288 210
Densidad, p, kgm™ 1,225 0,0133

El modelo adoptado para el caso en estudio es el Mars-GRAM 2005, el cual presenta informacion detallada de la
comparacion del modelo con los datos recopilados de la mision Phoenix, lanzada el 4 de agosto de 2007, en la
cual se adquieren los datos para la fase final de deceleracion de dicha sonda que ingresa a la atmosfera marciana
con un paracaidas como sistema de deceleracion.
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Figura 1 Modelo de atmésfera marciana, perfil de densidad de Mars-GRAM 2005

Como referencia para nuestro trabajo se toma el resultado de las muestras del modelo Mars-GRAM 2005. En la
siguiente tabla se muestran los valores de referencia que se adoptan.

Tabla 2 Propiedades atmosféricas de referencia

Altitud, km Temperatura, K Presion, hPa Densidad, kg m

2,17 209,39 475,10 1,19E-02
4,83 203,59 370,00 9,51E-03
7,41 197,79 288,10 7,62E-03
9,92 192,08 224,40 6,11E-03
12,37 186,63 174,80 4,90E-03
14,74 181,46 136,10 3,93E-03
17,06 176,77 106,00 3,14E-03
19,33 172,53 82,55 2,50E-03
21,54 168,64 64,29 2,00E-03
23,71 165,22 50,07 1,59E-03
25,84 162,06 39,00 1,26E-03
27,93 159,20 30,37 9,98E-03
29,99 156,83 23,65 7,89E-03
32,03 155,03 18,42 6,22E-04
34,05 153,86 14,35 4,88E-04
36,06 153,15 11,17 3,82E-04
38,06 152,50 8,70 2,99E-04
40,05 151,68 6,78 2,34E-04
42,04 150,77 5,28 1,84E-04
44,02 149,83 4,11 1,44E-04
45,99 148,78 3,20 1,13E-04

e-mail: joaquin.piechocki@ing.unlp.edu.ar



Altitud, km Temperatura, K Presién, hPa Densidad, kg m™

47,95 147,71 2,49 8,85E-05
49,89 146,72 1,94 6,95E-05
51,83 145,76 1,51 5,45E-05
53,72 144,75 1,18 4,29E-05
55,65 143,68 0,92 3,36E-05
57,55 142,68 0,71 2,64E-05

Como hipotesis, en funcion de los antecedentes bibliograficos [32], se adopta como modelo matemético de la
variacion de la densidad con la altura la siguiente ecuacion, que resulta aplicable a altitudes menores a 10000 m:

P — 0 133 e -0,000085 h

donde pes la densidad atmosférica de Marte, y h es la altitud medida desde el nivel de referencia de la superficie
marciana.

1.2. Mision

Estudios de referencia [33] sobre modelado de misiones han establecido secuencias de despliegue de sistemas de
entrada y descenso con el fin de generar las condiciones del entorno operativo y los requerimientos funcionales
para el aterrizaje. En nuestro caso se adopta como hipétesis de mision que el vehiculo entra a Marte penetrando en
su atmosfera a aproximadamente 125 km de altitud y a una velocidad estimada de descenso de 5,5 km s™.
Previamente el vehiculo de entrada se separé de su vehiculo de transporte espacial. Transcurridos 4 minutos desde
ese hito operativo, se despliega el sistema decelerador a una altitud aproximada de 10 km y a 400 m s* de
velocidad de descenso. La operacién de aterrizaje comienza aproximadamente 2 minutos después, a una velocidad
que se establece en 26 m s™. A una altitud de 200 m comienza la operacion de aterrizaje, que tiene asociado un
sistema tecnoldgico que no es objeto del presente estudio, que puede incluir retropropulsion y bolsas de gas entre
otros. El sistema de aterrizaje, en particular, debe garantizar de manera complementaria, que el sistema de
descenso no interfiera negativamente en la operacion, lo cual es particularmente riesgoso en el caso de la
utilizaciéon de paracaidas (por ejemplo, en el caso del uso de retropropulsién, la fase final de su operacién consiste
en trasladar a una distancia segura el paracaidas del lugar del aterrizaje). Se adopté una velocidad terminal
compatible con el uso de airbags, con una velocidad maxima de 26 m s para los ensayos de desempefio del
MPF/MER.

Las condiciones que se adoptan como requerimientos operativos se muestran en la Tabla 3. Estas pretenden ser
representativas de misiones tipicas en Marte.

Tabla 3 Pardmetros funcionales de aplicacién del decelerador en Marte

Pardmetro Limite superior
Deceleracién maxima, g 5

Velocidad de apertura del paracaidas, Mach 2

Velocidad terminal de aterrizaje, m st 26

1.3. Modelos de desempefio

El parametro aerodindmico mas significativo que puede caracterizar el desempefio de un decelerador
aerodindmico es su resistencia general, Dy, definida como la componente de la fuerza aerodinamica en direccion
de descenso (vertical con respecto al sistema inercial dado por el vector gravedad):

Dm = dm Sm Cowm 1)
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El disefio de deceleradores es en general un proceso recursivo, en donde en una etapa de disefio preliminar es
posible optar por alternativas tecnoldgicas a partir de un dimensionamiento también preliminar. Las etapas que
contindan en este proceso comprenden la definicién de aspectos de ingenieria general y de detalle, del dispositivo
y de su misién.

Las hipotesis generales del presente trabajo incluyen que la masa del decelerador comprende a la carga paga y es
considerada como un Unico cuerpo rigido.

1.3.1. Paracaidas

El disefio de sistemas de deceleracion basado en paracaidas comprende la utilizacién de distintos dispositivos que
se despliegan de manera secuencial, generando una deceleracion en cada proceso de despliegue y una velocidad
aproximadamente constante como condicion final de cada etapa.

Para el disefio de paracaidas se adopta un didmetro que permita cumplir con las condiciones de operacién
dispuestas, que incluyen no superar limites de aceleracién y finalizar la operacién con la velocidad terminal
objetivo. Este disefio preliminar se suele realizar utilizando modelos paramétricos, como el caso de MPF vy el
Beagle 2. Los valores conservativos de Cpy que se han adoptado para paracaidas ha sido de 0,55 para DGB (Disk
Gap Band Parachute) y de 0,75 para los de tipo anillo [33].

Estudios anteriores [34] han permitido modelar el comportamiento de paracaidas en funcién del nimero de Mach
al cual estan operan. La figura que sigue muestra un comportamiento tipico de la resistencia de un paracaidas [33],
variable de acuerdo al numero de Mach. En este caso se muestra un paracaidas del tipo anillo y banda, para una
relacion entre la superficie del paracaidas, S, y su diametro nominal, D, de 1,73. De esta manera se observa una
resistencia constante para velocidades subsonicas y un decaimiento de la resistencia para velocidades transonicas
en el entorno de M = 1.
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0,55 \
0,5 \ \\
20,45 \ / \‘
© 0,4 \ / \\
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0 02040608 1 12141618 2 222426
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Figura 2 Coeficiente de resistencia de un paracaidas con el nimero de Mach, para S/D = 1,73.
Para la velocidad terminal los paracaidas podrian computar una velocidad de descenso, Vg4, dada por:
Va=@2Wp" Cou S, 2
donde W es el peso total de la carga mas el sistema de deceleracion, pes la densidad de la atmoésfera, Cpy es el
coeficiente de resistencia del paracaidas y S es la superficie total de tela utilizada en la construccion del
paracaidas. De la definicién de esta superficie total, S, es posible obtener el diametro nominal, D, que se calcula

de acuerdo con la siguiente férmula:

D=2 (Sn})°. (3)
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El modelo de paracaidas utilizado supone que no existe sustentacion en el paracaidas, y que el efecto elastico de
las cuerdas es despreciable.

Estudios sobre los sistemas de descenso en Marte [33] permitieron adoptar perfiles de descenso de referencia, que
pueden contrastarse con los resultados de la simulacién de sistemas alternativos basados en el concepto de
pararrotor. En particular se adopt6 la misién Mars Pathfinder (MPF), que aterriz6 en suelo marciano el 4 de Julio
de 1997. En este trabajo se examinaron los datos altimétricos del vuelo utilizando técnicas de filtrado de 6rdenes
superiores. En la figura que sigue se presenta la reconstruccion del perfil de descenso que surge.
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Figura 3 Perfil de velocidad de descenso de referencia basado en MPF

1.3.2. Pararrotores

El concepto de usar alas rotantes para la deceleracion aerodinamica es una idea de origen biomimético que ha
empezado a ser estudiado hace varias décadas [20-30].

El pararrotor que se estudia en el presente trabajo tiene caracteristicas que pretenden ser el punto de partida para el
estudio de configuraciones particulares y estudios posteriores.

El modelo de pararrotor basicamente estd compuesto por un cilindro dispuesto verticalmente el cual determina los
ejes propios del cuerpo, que se denominardn 1, 2 y 3, siendo el eje 3 coincidente con el eje longitudinal del
cilindro. Sobre el denominado eje 2 del cilindro se disponen dos palas cuyos ejes son coincidentes, alejadas una
distancia determinada del eje del cilindro. Finalmente el pararrotor tiene un centro de masas que puede ser
coincidente 0 no con el plano que contiene a las palas. En la Figura 4 se muestra una representacién esquematica
del pararrotor propuesto con la ubicacion del centro de masas del sistema, Cy;, y del centro de presiones de la pala
1, Cpl-
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Crr (rumars)

Figura 4 Esquema de pararrotor, donde Cy es el centro de masas del sistema y Cy, el centro de presiones de la
pala 1.

La metodologia adoptada para el estudio del sistema ha sido plantear las ecuaciones de la dinamica del pararrotor
en su formulacién completa para su computo numérico sobre casos especificos sobre la base de una herramienta
de simulacién computacional. Esta contempla las ecuaciones de la dinamica del cuerpo rigido con 6 grados de
libertad, el modelo de fuerzas aerodindmicas aplicado a cada una de las palas del decelerador, incluyendo su
comportamiento supersénico y subsonico, la representacion de ternas moviles sobre el sistema inercial basado en
quaterniones, y el comportamiento de las condiciones gravitatorias y atmosféricas de Marte. El desarrollo de esta
herramienta se basé en estudios anteriores realizados por la unidad de investigacién [22].

Para el predimensionamiento del sistema de deceleracién basado en el pararrotor se considerd que el proceso no
sera realizado en etapas sino en una Unica etapa, con un Unico paso de palas. Es posible considerar el uso de
distintos pasos de pala para el control de direccién y deceleracion.

El caso simulado corresponde a un pararrotor de dos palas planas de pequefio alargamiento. Las palas que se
consideraron tienen una superficie de 10 m? cada una. La carga paga simulé aquella del MPF.

La inyeccion del pararrotor considerd que este se encuentra en el inicio de su operacion con una velocidad de
rotacion cercana a la de su equilibrio a esa altitud, indicando que la puesta en marcha del dispositivo implicara una
gestion de las fuerzas aerodindmicas a través de las superficies de control de manera de poder alcanzar esta
condicion.

En la figura que sigue se muestra el perfil de velocidad en descenso del pararrotor estudiado.
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Figura 4 Perfil de velocidad de descenso de pararrotor basado en MPF

La figura anterior presenta un conjunto de datos asociados al descenso a paso fijo del dispositivo, de un conjunto
de datos de actitud, posicion, velocidades y aceleraciones en el tiempo. Se observa para la simulacién que el vuelo
no presenta situaciones de inestabilidad, y que la solucién del tipo de vuelo es Tipo 1 [22].

1.4. Resultados de aplicacion

Sintéticamente se puede observar en la figura que sigue los perfiles de descenso de las dos alternativas
tecnoldgicas planteadas a la mision.
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Figura 5 Perfiles comparados de velocidad de descenso basados en MPF

La alternativa tecnolégica asociada a uso de paracaidas necesita de un diametro nominal de 12,5 m, generando un
area proyectada de 122 m?. La alternativa tecnoldgica basada en el uso del concepto de pararrotor necesita de 20
m? de pala para un desempefio comparable.

El modelo de simulacién de pararrotor no contempla maniobras en la operacién. Estas si se encuentran incluidas
en el perfil de descenso del paracaidas.
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CONCLUSIONES

Se puede observar de la simple comparacion de perfiles de descenso entre los sistemas de descenso que la
aplicacion del pararrotor como alternativa de sistemas basados en paracaidas es posible, porque se pueden lograr
rangos de utilizacién, desempefio y condiciones de estabilidad comparables.

Entre las ventajas asociadas al desempefio relativo, es posible contar con acciones de control, por ejemplo el paso
de palas, que permitan la administracion de la capacidad de deceleracién, el guiado en el descenso, la estabilidad.
Es posible, como consecuencia, obtener un rango extendido de utilizacién del dispositivo.

Entre las ventajas complementarias del uso del pararrotor dentro de un sistema tecnologico de descenso
atmosférico, es que su preparacion y despliegue puede ser simplificado reduciendo operaciones, componentes y
costos. A su vez, la operacion de desplazamiento del sistema de descenso del vehiculo de aterrizaje puede ser
evitado, por cuanto las palas del pararrotor tienen caracteristicas estructurales que bien pueden ser funcionales a
otros sistemas del vehiculo, o bien pueden ser replegadas, o expulsadas por medio de la accion centrifuga. Del
mismo modo es posible obtener ventajas comparativas en términos de reduccién de operaciones criticas, peso,
componentes y costos. En este sentido resulta significativa la menor utilizacién de superficie aerodinamica entre
alternativas.
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