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Mars Helicopter
e il
volo marziano

Credit: https://cosmosmagazine.com/space/nasas-ingenuity-mars-helicopter-is-alive/
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Sintetica descrizione del velivolo

Studio della dinamica del mezzo

Analisi dinamica del rotore

Ambiente operativo marziano e ricadute progettuali

Futuri sviluppi e confronto con un drone terrestre
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— Dimostrazione tecnologica
1. Rotori coassiali controrotanti (D=1.21 m) ST

2. Piatti oscillanti indipendenti

3. Batteria 35 Wh e pannello solare

Credit:
https://www.popularmechanics.com/space/moon-
mars/a35353442/ingenuity-mars-helicopter/

4. Fusoliera e massa totale (md=1.8 kg)

Velocitd (Vc=2 m/s) e autonomia di volo (90 s)

Credit:
https://commons.wikimedia.org/wiki/File:Rotors_of_
§ the_Mars_Helicopter_Ingenuity.jpg
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lpotesi:

 Struttura del drone come corpo rigido 7= [

Iz O

0 0

* [|nertial frame (IF) e Body frame (BF)

* Assenza di vento

* Piccoli angoli di pitch e roll =+ wa{g} m{
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* Dinamica traslazionale: (equazione scritta rispetto a IF)

dP

In componenti:

|

F T mdf = RBF—)IF(Z? T;) +5+md§’

(mgi: = (cospsinfcostp + singsinah) S0 T; + %pK Dol

mqyj = (cospsinfsing — singcosyp) " T; + % p KDyrFyg

| Mgz = (cospcost) ST+ %pKDZIF:éQ — mgg

* Dinamica rotazionale: (equazione scritta rispetto a BF)

dL

W= Mg dover Lg=lo@p+ Y (Indri+ mal); Mg = Y05 x T+ X0 i+ 7

I(;(SB = —(33 X I(;(ﬁB = Z?(JRZ X IR(D’B) -+ MG
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L’elica, ruotando, accelera una portata d’aria (scia) e
riceve una spinta per reazione. = Ipotesi verosimile:

rotore in condizione di hover (flusso in arrivo con V=0)

Momentum Theory

* Obiettivo: modello della scia e stima della potenza indotta.

* [potesi: flusso ideale, disco attuatore, swirl nella scia trascurato.

—> Fornisce la potenza indotta del rotore ideale

IR o

T = 2w = 2pAv? V= 4/5,7 P=Tv= T\/QPIA HHH """ \ IRk

4]
V+w
Credit: Deters, Robert & Ananda, Gavin & Selig, Michael. (2015). Slipstream Measurements of 7
Small-Scale Propellers at Low Reynolds Numbers. 10.2514/6.2015-2265.
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La potenza richiesta dai rotori reali € maggiore di quella ideale:

Blade Element Theory
Considera la geometria delle pale =»Forze risultanti
dall’integrale delle forze agenti sulle sezioni.

— Espressione della potenza richiesta piu accurata: (V=0)

P = P,+ P, = kT /35 + pA(WR)*0 4 doveg_%;vi

Parametri di prestazione:
* Disk Loading: pL=1Z

* Power Loading: PL=1

Power component

%

Ideal induced power
Profile power
Nonuniform inflow
Swirl in the wake
Tip losses

65t075%
15t025%
6%

less than 1%
3%

Credit: https://en.wikipedia.org/wiki/File:Propeller_blade_BET.svg
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L’atmosfera marziana impone condizioni operative totalmente nuove e molto

complesse per il volo, radicalmente differenti da quelle terrestri.

Caratteristiche dell’atmosfera: miscela di gas (95% COz2, 2.7% N2, 2% Ar)

Marte (“m”) Terra (“e”) Rapporto
Densitq, p [kg/m?3] 0.017 1.225 0.014
Temperatura, T [K] (-50°C) 223 (15°C) 288 0.77
Costante specifica del gas, R [J/(kg K)] 188.9 287 0.66
Rapporto dei calori specifici, y 1.289 1.4 0.92
Viscositad dinamica, u [N s/m?] 1.13*10"-5 1.75*10"-5 0.65
Pressione, P [Pa] 716.60 1013250 7*10MN-4
Accelerazione di gravita alla superficie g [m/s?] 3.71 0.81 0.38

— Quindi: bassissima densita, bassa temperatura, minore costante del gas
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Bassa densita: a parita di spinta, dev’essere elaborata una portata volumetrica
maggiore rispetto alla Terra = 2 possibilita:

* Accelerare maggiormente la * Aumentare I’area del disco
portata d’aria. Dalla M.T.: (raggio). Dalla B.E.T.:

2 r T P_ T
T =2pAve - v= |— PL;,; = — P T 30C,
id . gg
2pA P;. KT/ 5,7 + pA(WR)*%
id
v=v(A,rho) PL,,=f(A,rho) PL=PL(A)e P, =P (A)
Fissata una spinta T=md*gm/2=3.34 N Fissata una spinta T=md*gm/2=3.34 N Fissati: T=m *g /2=3.34 N, p_=0.017 kg/m3, k=1.2, U. =163 m/s, 0=0.074, C . =0.05
d ¥m m tip d medio
30 T T 08 T T 0.06 T T 200
Densita p [kg/m°] Densita p [kg/m®] PL 180
o5 | 0.017 (Marte) | | 0.7r 0.017 (Marte) | | 008 i
0.1 0.1 : o | 1160
0.5 06 0.5
1.225 (Terra) 1.225 (Terra) 4140
20 F 1.78 (Titano) | 1.78 (Titano) 0.04 -
O MH — 051 O MH 1
; . 1120
) = z -
£ 15 £ 04l 2 0.03 1100 2
= ° - o
i o
0.3 r 480
10 0.02
-1 60
0.2
140
5r 0.01
0.1
120
0 L 0 L L 0 == L 1 0
0 0.5 1 1.5 0 0.5 1 1.5 0 0.5 1 1.5

Am? A[m? A[m?] 10
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c[m] U [m/s] Re
Bassa densita: = Numeri di Reynolds bassi e Tip (=0.9R) 0.06| 163 | 1.5%10%4
Root (=0.1R) 012 16.5 3*10"3
ultra-bassi = Dinamica del flusso differente o !
. . %‘:’1.5 - o o ©° °° (sjtationé 5tation652000
(regime laminare). fol o 3
. . 0.00 0.10 0.20 0.30 gz(i)alst:t.?:n'r/;].[i(; 0.70 0.80 0.90 1.00
Bassa temperatura e minore costante specifica del gas R:
— Velocita del suono minore:  ap, = /¥R = 233 m/s = 68.5% a,
Impone ulteriori ostacoli alla generazione di spinta, limitando (U, = wR):
* Raggio del disco (area, gia limitata dagli ingombri)
* Regime di rotazione
: Utip 2
— Scelta di progetto: My, < 0.7 = Uy = Mypay, = 163% = rPMyiy = ?6—7; ~ 2600 rpm

11
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maximum section
lift to drag ratio, (c/c,)_ [~]

Reynolds bassi e Mach elevati: mancanza di dati storici ,,

© MH radial stations cone rshortim dati shoicr e
. . . o oy Y 0.9 r| @ UAV reference sperimentali

e sperimentali. = Dali test sul profili alari € emerso: I o——
* | profili convenzionali terrestri per regimi subsonici  t

non sono adatti. Grosso spessore = alto drag e £

immediato distacco S.L. laminare. = 03
* | profili piu performanti sono molto sottili (simili a

lastre piane) e con leggera curvatura. O e
103 —— smooth CLF5605 c 0.05

o] polar airfoils D medio — Y-

—
_® locust C
- \\%\\\\\ ““\rorl;gT Prossime CL medio/CD medio ~ 12 (bOSSQ!)
airfoils |
10" missioni
T~ Schmitz flat
plate 75-100%R
Ve
00 | Clondizioni opercljtive terrestri | — +23% di efficienza CL/CD
102 103 104 10° 10 107 108 - ‘
chord-based Reynolds Number, Re_[~]
12
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Obiettivi per il futuro: trasporto di un payload, maggiore

autonomia di volo. = Strategie: ottimizzare i profili per

M;;,~0.9 e per aumentare I'efficienza.

Interpolando i dati del MH e del

AMH = massa a vuoto del drone

in funzione della massa del

payload e dell’autonomia di volo.

Siano:
a = Mg yuoto _ (mtotale T mpayload)
tvolo tvolo
aamMH — AMH _
b := = 0.0577 s~ 1
Myayload AMH — Mpayload MH

=» Mg yuoto = (b * Myayload T

Mtotale MH

tvolo MH

> “tyolo

S
e
Conceptual Advanced
Mars Helicopter (AMH)
Mars Advanced
Helicopter Mars
Helicopter
Massa totale 1.8 4.6
[ka]l
Massa payload 0 1.3
[kol
Autonomia in 90 120
hover [s]
Raggio rotori 0.605 0.605
[m]
Numero rotori 2 2
coassiali | coassiali
Mach al tip (163 (186
(velocita al tip) m/s) 0.7 | m/s) 0.8
Regime di 2575 2900
rotazione [rpm]
Disk loading 716.60 | 7*10"-4
[N/m?]
Solidita 0.148 0.248
«totale»
Blade loading 01 0.115
(C_T/Solidita)

P. [W]

20

18

16

14

ma vuoto [kg]

ma vuoto f(mpayload ’tvolo
Fissato R=0.605 m

Autonomia di volo
90 s

120's
180 s
300's
600 s
O MH

O AMH

——

2¢
0 1 1 1 1 1 ]
0 0.5 1 1.5 2 25 3
payload [kg]
P =P ( payload ’ volo
Fissato R=0.605 m
2500
Autonomia di volo
90s
120 s
2000 [ 180's
300s
600 s L
O MH
1500 O AMH
1000 -
500
0
0 0.5 1 15 2 25 3
13

payload [ka]
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Per comprendere quanto le condizioni operative marziane impattino -
9 ° ° ° ° . o 77-:‘; - éi,‘
sull’efficienza del velivolo, viene proposto il seguente confronto: &
— Come esempio di drone terrestre si considera un DJI Phantom 4
c[m] U[m/s] Re
Tip (=O.9R) 0.012 76 6.4*10™ Phantom 4 (Terra) MH (Marte) AMH (Marte)
Root (=0.1R) 0.025 7.6| 1.3*1074
Raggio [m] 0.12 0.605 0.605
DJI Area totale rotori [m2] 0.18096 2.2998 2.2998
Phantom 4 RPM 6000 2575 2900
Massa totale 1.38 C d medio 0.03 0.05 0.04
[kl Solidita (singolo rotore) 0.1 0.074 0.124
Massa payload 0.2 Massa totale [kg] 1.38 1.8 4.6
k
(kal . —> |l «coefficiente (di prestazione) Massa payload [kg] 0.2 0.05 1.3
Autonomia in 28 . Autonomia in hover [min] 28 1.5 2
hover [min] generale» intende dare unquadro " - T T 0 0 0
Raggio rotori 012 complessivo dell’efficienza del Disk Loading [N/m2] 74.813 59037 74206
[m] . mezzo in relazione alla massa di Velocita indotta [m/s] 5.5259 9.2414 14.773
Numero rotori 4
Mach al tip (76 m/s) payload e all’autonomia di volo. Potenza indotta [W] 89.771 74.057 302.55
(velocitd al tip) 0.22 Indica la potenza media da fornire P_i [%] 71.587 48.559 65.638
Regime di 6000 affinché 1 kg di payload possa Potenza di profilo [W] 35.631 768.454 156.99
rotazione volare per 1 minuto: P o [%] 28.413 51.441 34.162
[rpml] Potenza totale [W] 125.4 152.51 459.54
Solidita 01 C _ Ptot Power Loadini [N/W] 0.10796 0.043787 0.037137
C_d medio 0.03 gen Mpayload tvolo Coefficiente generale [W/ (kg s)] 22.393 176.74
14
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A Gennaio 2024 una pala del Mars Helicopter si e danneggiata
durante un atterraggio. Report missione:
* 5 voli inizialmente programmati

* 72 voli compiuti, 130 minuti in volo, 17 km coperti

Credit: https://mars.nasa.gov/news/9540/after-three-years-on-mars-nasas-ingenuity-helicopter-mission-ends/
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