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Abstract— The selection of the airfoil is a factor of the most important in aircraft design, ensures the lift, drag and
pressure distribution on wing surface to airplane's optimal performance. In this paper is presented a comparative analysis
of aerodynamic parameters between two of the most commonly used profiles in the construction of ultralight aircraft
Gottingen NACA 4412 and 436B. The profiles are analyzed using different speeds and angles of incidence; the model
verification is performed by comparing numerical results using computational fluid dynamics CFD and analytical
equations.
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Resumen— La seleccion del perfil aerodinamico es uno de los factores més importante en el disefio de las aeronaves,
garantiza la sustentacion, el arrastre y la distribucién de presién en superficie alar 6ptimo para el rendimiento del
aeroplano. El presente trabajo presenta un analisis comparativo de los pardmetros aerodindmicos entre dos de los perfiles
utilizados con mayor frecuencia en la construccion de aviones ultraligeros NACA 4412 y Géttingen 436B. Los perfiles
son analizados empleando diferentes velocidades y angulos de incidencias, la verificacion de los modelos se realiz6
mediante comparacion de resultados numéricos empleando dinamica de fluidos computacional CFD y ecuaciones
analiticas.

Palabras Claves — Perfil aerodindmico, sustentacion, arrastre, angulo de incidencia, Fluido Computacional Dindmico,

aeronave, Distribucion de presion estatica.

I. INTRODUCCION

Las propiedades aerodinamicas generadas por la
geometria de los perfiles alares son factores relevantes en el
disefio de aeronaves, las caracteristicas del comportamiento
del flujo del fluido en los limites del perfil alar son de
naturaleza ca6tica, estocastica con variacion instantanea de
presion y velocidad [1]. El andlisis de este fendmeno se
realiza mediante modelos tedricos y métodos numéricos
computacionales empleando programas de simulacion tales
como: FLUENT, CFD, CFX [2].

El ala considerado uno de los componentes mas
importantes de la aeronave, la geometria del perfil alar
genera fuerza de sustentacion y arrastre [3]. La sustentacion
“Lift” es producida por la diferencia de presion que genera
el flujo de fluido entre intradds y extrados del perfil

(Figura 1), el cambio de presion se genera por el cambio de
velocidad del fluido en los limites con el perfil
aerodinamico s6lido, favoreciendo de esta forma el
levantamiento del aeronave. Sin embargo el perfil alar
genera otra componente conocida como fuerza de arrastre
“Drag”, esta fuerza es producida principalmente por la
friccion entre la superficie alar y el aire que se desplaza
sobre ella [4].

El mecanismo de interaccion entre un fluido y un sélido
se encuentra en la capa limite, suponiendo una corriente
formada por ‘capas’ sobre-puestas, que antes de entrar en
contacto con una superficie se desplazan de manera
uniforme produciendo un perfil de velocidad. Al alcanzar la
superficie de un cuerpo, “la capa del fluido” en contacto
con ella se ve frenada, cumpliendo la condicion de
adherencia, esto es, la velocidad del fluido relativo al
cuerpo es nula. Entonces se genera un perfil de velocidad
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que varia desde la velocidad nula en la superficie del
cuerpo hasta la velocidad sin perturbar en las capas mas
alejadas de la placa [4]. El rozamiento viscoso entre estas
capas inducen una variacion progresiva de la velocidad del
fluido, este gradiente de velocidad genera sobre la
geometria una fuerza de arrastre en la direccion del flujo
(figura 2).

Extradds

Intradds

1.- Angulo de entrada. 2.- Radio del &ngulo de entrada, 3.- Espesor, 4.-
Localizacion del espesor maximo, 5.- Espesor maximo, 6.-Curvatura

maxima, 7.- Linea de curvatura principal, 8.- Angulo de salida, 9.-
Cuerda, 10.- Localizacion de la curvatura maxima [3].

Figura 1.- Geometria y parametros de un perfil alar.
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Figura 2.- Representacion de flujo laminar sobre un perfil alar [4].

Aplicando la ecuacion de Bernoulli a una linea de
corriente se tiene lo siguiente:

1
- — v 1
p 0s N (1)
Donde:

s = Coordenada curvilinea tangente a la linea de
corriente.

P= Presion aire
V= Velocidad del viento
p= Densidad del fluido
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Cuando el fluido pasa alrededor del perfil, se acelera en
las zonas A-C y A-D disminuyendo su presion, en base a la
ecuacion 1 se escribe:

Si se considera que en el fluido no se producen pérdidas
de energia por rozamiento viscoso, la energia de presion
que se encuentra en las zonas A-C y A-D se transforma en
energia cinética [4]. En las regiones C-B y D-B el fluido
pierde velocidad, es decir se transforma de nuevo en
energia de presién, con esto, obtiene una distribucion de
presidn simétrica respecto del eje paralelo de la direccidn
del flujo, siempre que el perfil sea simétrico (Figura 2).

La presion estatica que se genera en la superficie
superior ¢ extradds del perfil es menor que la generada en
la superficie inferior o intradds, esto es debido a que la
velocidad en la parte superior es més alta que la producida
en la parte inferior. Sin embargo a medida que el &ngulo de
incidencia de la superficie aumenta, el comportamiento del
flujo y la distribucion de presion varian modificando la
presion entre los intradds y extrado6s (figura 3).

a. Sin dngulo de incidencia

e A,

¢. Sin dngulo de incidencia d. Con dngulo de incidencia
Figura 3.- Direccion de flujo y distribucion de presion en perfil alar [4].

b. Con angulo de incidencia

La fuerza aerodindmica generada por un perfil en un
campo de flujo puede ser calculado mediante la
multiplicacién de la presion total por el area. La presion
total es determinada por la integracién de la presion sobre
toda la superficie alar [4]. La magnitud, ubicaciéon y
direccion de esta fuerza aerodindmica esta en funcién de la
geometria de perfil aerodindmico, el &ngulo de ataque,
propiedad del fluido y velocidad del aire en relacién con la
superficie de sustentacion.

La fuerza de sustentacion 6 levantamiento de cada
perfil, se calcula mediante el teorema de Kutta — Joukowski
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[4] donde la fuerza total que actGa sobre el ala esta dado
por:

b

F=[%pVT dy )
2

Dénde:

p = Densidad del fluido (varia en base a la altitud)

b = Envergadura (longitud del perfil).

T= Circulacién del aire (el teorema de Kutta —
Joukowski)

Si consideramos que el angulo Ol de incidencia dado al
perfil es pequefio se considera que:
L~W = Do=LtanOo~ Lw/V ~L O (3)
Do= Arrastre (Drag)
L = Sustentacién (Lift)
W = Peso

De acuerdo con el momento linear y asumiendo una
caida de flujo uniforme sobre la superficie alar (S) se
obtiene:

L= pW [(HH(WV)] (4)

En base al método de energia “el trabajo realizado en la
masa de aire por unidad de tiempo es igual al aumento de la

energia cinética por unidad de tiempo” de donde se
obtiene:

2L €SV
T pmb2V  mb?2

()

De la ecuacion 3 obtenemos la expresion para el
levantamiento:
1 2
L= 5 PV S C, (6)
Por su parte el coeficiente de arrastre est4 en funcion del

coeficiente de levantamiento C., el coeficiente total de
arrastre (Cq) para un ala estd dado por la ecuacion:

CL2
A e

Cp = Cpo + )
La variacién del coeficiente de arrastre como una

funcidn del coeficiente de sustentacion también puede ser

modelada matematicamente por la siguiente ecuacion:

Cd = CdO + K(Cl - Clo)z (8)
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Donde el Cpoesta determinado por valores obtenidos en
pruebas de tinel de viento en base el tipo de aeronaves,
para aviones ultraligeros el valor ronda entre 0.005- 0.01 y
K es determina graficamente (Caqo y Cio) [5]. Para las
superficies de sustentacién entre mas bajo sea este
coeficiente es mejor ya que esta fuerza se opone a la
sustentacion del avion.

El angulo de incidencia es la posicion angular de la
linea central de la cuerda del perfil con respecto del plano
horizontal, esta ubicacion se debe mantener en la
instalacion del ala en el fuselaje. El angulo se determina en
funcion del coeficiente de levantamiento y se representa
como:

o = <L

t TAe ©
Donde “e¢” es conocido como factor de eficiencia

Oswald’s 6 factor de eficiencia de la envergadura,

obtenido de pruebas en tinel de viento, experimentalmente
se ha determinado y se encuentra dentro de un rango de
0.85 — 0.95 [5]. De acuerdo con la teoria de Prandtl para la
linea de levantamiento que considera un ala a diferentes
angulos, propone que el coeficiente de levantamiento
absoluto serd igual a la diferencia del levantamiento con el
angulo final y el &ngulo de incidencias a 0°, esto se describe
matematicamente como:

— CLTeorico
ap, = 2y —at; (10)
Ao
a i (11)
1+71: Ae
CLAbsoluto =a (al - aZ) (12)

La expresion para determinar la distribucion del
coeficiente de presion en la superficie del perfil alar sobre
la cuerda es:

_ [P_P‘refe‘rencia]
Cp =" (13)

La distribucidn del coeficiente de sustentacion se analiza
utilizando la ecuacién desarrollada por Prandtl en la teoria
de linea de levantamiento, C, denota la media del segmento
geométrico de la cuerda, C,, segmento de la curva de
sustentacion [6]:

ula, —a] =YN_, A,Sen[nf] [1 + se:r(Le)] (14)
Ci+Clo
= —4bl (15)
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Il METODOLOGIA

Se estudiaron diferentes perfiles aerodinamicos,
encontrando que los perfiles mas usados en la construccion
de aviones ultraligeros son: el NACA 4412 y Géttingen
436B. El primero con las propiedades geométricas
siguientes: el 4% de curvatura, un espesor maximo del 12%
localizado a 40% del borde de ataque, todos los porcentajes
en relacién con la longitud de la cuerda [7]. Mientras que el
segundo Gottingen 436B con las siguientes caracteristicas:
espesor maximo de 11.03% ubicada al 30% de la cuerda,
curvatura maxima de 3.8% [8] (Figura 4).

—NACA 4412 -~ GOTTINGEN 436 B

Figura 4.- Perfiles aeronduticos: NACA 4412 y Gottingen 436B.

Para seleccionar el perfil y angulo de incidencia mas
optimo entre los perfiles NACA 4412 y Gottingen 436B, se
compararon los comportamientos aerodindmicos a
diferentes velocidades, con diversos angulos de incidencia
en las simulaciones numéricas, a continuacién de presentan
las propiedades geométricas de cada uno de ellos (tablal).

Tabla 1- Caracteristicas geométricas del ala con perfiles NACA 4412 y

presenta el mayor coeficiente de levantamiento, conforme
se acerca al extremo derecho 6 la parte final del ala, los
valores disminuyen hasta un valor de cero.

Distribucién de Levantamiento
1.4 T T T T T

T I
——NACA 4412-2 grados
——-NACA 44125 grados
—E&— NACA 4412-10 grados |
Gottingen -2 grados
Gottingen -5 grados
Gottingen -10 grados | |

Coeficientede Levantamiento

Semi-Ala [m]
Distribucion del coeficiente de levantamiento en la semi-
envergadura a 2°5°y 10° del perfil NACA 4412 y Géttingen 436B

Figura 5.-

Con apoyo de la ecuacion 6 de levantamiento y de las
caracteristicas geométricos determinadas anteriormente, se
analizo la fuerza resultante de sustentacion para cada perfil
a2°5% 10° (tabla 2).

Tabla 2- Fuerza de sustentacion para perfiles a 2, 5°y 10° estimando
velocidades de 50, 100 y 150 m/s.

Géttingen 436B. —
NACA 4412 a 2° Gottingen 436B a 2°
NACA 4412 | Géttingen 436B Velocidad m/s Sustentacion Lift KN Sustentacion Lift KN
Cuerda (c) 1.460 m 1.460 m 50 3.431 3.238
Cla=: 0.2183 0.2060 100 13.727 12.953
Cly=s: 0.5447 0.5141 150 30.886 29.145
Clg=10° 1.0887 1.0275 NACA 4412 a 5° Gottingen 436B a 5°
paire @ 300 M altitud 1.18Kg/m3 1.18Kg/m?3 50 8.562 8.081
Envergadura (b) 7.30 m 7.30m 100 34.251 32.327
Superficie alar (S) 10.658 m?2 10.658 m? 150 72.737 71.066
Relacion de forma 1 1 NACA 4412 a 10° Gottingen 436B a 10°
conica (1) 50 17.114 16.152
Angulo de rotacién 0 0 100 68.459 64.611
(o) 150 154.034 145.375
Relacion de Aspecto 50m 50m Los resultados de la tabla 2 muestran que el perfil NACA
AR=b?IS 4412 presenta mayor fuerza de sustentacion en todos los

Para determinar la distribucion de los coeficientes de
levantamiento en los perfiles a diferentes angulos de
incidencia, se utilizé la ecuacion 14. La Figura 5 muestra
los resultados obtenidos de cada perfil con diferentes
angulos de ataque. La grafica de distribucién de
levantamiento muestra que el perfil NACA 4412 sostiene
mayor coeficiente de sustentacion con los distintos angulos
de ataque a lo largo de la mitad del ala representado en el
eje horizontal. En el extremo inicial de la longitud del ala
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Casos.

111 ANALISIS NUMERICO

ANSYS es un software de ingenieria asistida por
computadora, el cual permite realizar simulaciones
numéricas complejas. Este paquete computacional es
utilizado por empresas de diferentes industrias, tales como:
aeroespacial, aeronautica, automotriz,  construccion,
académicos entre otras. Es una herramienta virtual, en la
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cual se ponen a prueba los elementos disefios mediante
analisis rigurosos antes de que se construyan [9].

La plataforma de ANSYS Workbench contiene
diferentes modulos para el anlisis con tecnologia avanzada
de simulacion en ingenierias, es posible realizar
simulaciones de modelos con varias disciplinas
simultaneamente 6 multi-fisicas y amplias caracteristicas de
modelado, el método de mallado automatico es eficiente y
permite establecer conectividad con plataformas CAD,
ANSYS [10]:

Los modelos realizados fueron generados en el médulo
de Fluent, iniciando con la construccién Geométrica de los
perfiles alares, la semi-ala con una longitud de 3.65 [m] vy el
volumen de control con las dimensiones de 6.5X4X10 [m]
en la base, altura y longitud respectivamente. La semi-ala se
coloc6 en el centro de la cara 6, después se generd la malla
del modelo (figura 6). Posteriormente se colocan
condiciones de frontera donde se consider6 lo siguiente: la
superficie 1 se le aplica velocidad inicial de 50, 100 y 150
[m/s] segun el caso analizado, Las superficies 2, 3, 4, y 6 se
consideran simétrica para evitar la reduccion de velocidad
causada por la friccién entre el fluido y estas caras. En La
superficie 5 se configura la presion de salida con un valor
de cero. Por ultimo la superficie 7 representa la superficie
Alar, Se utiliza una densidad de 1.223 kg/m® y una
viscosidad dindmica de 1.78x10° kg/m-s

Las ecuaciones de conservacion de masa (16) y momento
(17-19) para flujo estable y laminar son resueltas por el
software Fluent [11]:

du v ow

ou, ou_ 0wy _ _9p [Bz_u o%u Bz_u]
p(uax+vay+waz)_ 6x+“ 62x+62y+azz (17)
(ua_v+v6_v+wa_v)__6_p+ 62_v+ﬂ+ﬁ (18)
P\Ua dy az) — oy a2x = 92y @ 92z

PN O DO LN
p(uax+v0y+waz)_ az+“ 62x+62y+622 (19)

Para las ecuaciones 16 a 19 se considera que u, v, y w
representan las componentes de la velocidad en cada uno de
los eje coordenados.
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Figura 6.- Mallado del Volumen de Control: I.- Entrada de Aire. 2.-
Superficie Inferior, 3.- Superficie Lateral lzquierda, 4.- Superficie
Superior, 5.- Superficie de Presion de Salida, 6.- Superficie Lateral
Derecha, 7.- Perfil Aerodinamico.

Se realizaron simulaciones numéricas utilizando la
plataforma de CFD (Fluent -ASYS), de las cuales se
determiné la presion que ejerce el aire sobre la superficie
alar, considerando el perfil NACA 4412 y Gottingen 436B a
diferentes angulos y velocidades. Los resultados numéricos
se observan a partir de la figura 7, en esta figura se muestra
una vista isométrica de la distribucion de presion estatica en
la superficie alar del perfil NACA 4412 con un Angulo de
ataque de 2° y una velocidad de 150 m/s. La presion en la
parte superior del ala disminuye en la parte méas alejada de
la cuerda de raiz, este resultado corresponde al
comportamiento de la figura 5.

Figura 7.- Distribucion de presion estatica en la semi-envergadura a 2°.
Los resultados de presion estatica de los perfiles NACA
4412 y Gottingen 436B para los angulos de ataque de 2°, 5°
y 10 ° a las velocidades de 50 m/s, 100 m/s y 150 m/s en la
ubicacién del lado empotrado del ala se muestran en las
figuras 8 y 9, el comportamiento encontrado en los
diferentes perfiles es similar. La regién de mayor presion
estatica se presenta en el borde del ataque [12].
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Covtours
1.700e+004
9.300e+003
1.600e+003
-6.100e+003
-1.380e+004
-2.150e+004
-2.920e+004
-3.690e+004
-4.460e+004
-5.230e+004

-6.000e+004
al

Figura 8.- Distribucion de presion sobre perfil NACA 4412 a velocidad
de 150 m/s, con angulos de: a) 2°, b) 5°y c) 10°.

Las figuras 8 y 9 muestran una regiéon de menor presion
negativa en la parte superior del perfil alar, en esta zona la
velocidad del fluido es mayor, este comportamiento lo
describe la ecuacion 13. Se obtuvieron las gréficas de
presién estatica de cada uno de los perfiles aerodindmicos

con diferentes angulos, estos resultados se muestran en las
figuras 10-12.
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Contour 2

1.700e+004
9.300e+003
1.600e+003
-6.100e+003
-1.380e+004
-2.150e+004
-2 920e+004
-3.680e+004
-4.460e+004
-5.230e+004
-6.000e+004

al

Figura 9.- Distribucion de presién sobre perfil Gottingen 436B a
velocidades de 150 m/s, con angulos de: a) 2°, b) 5°y c) 10°.
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NACA 4412 vs Gottingen 346B a 50 [m/s]
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——NACA 4412 a 2 grados ~=~NACA 4412 a 5 grados ~—~NACA 4412 a 10 grados

Figura 10.- Distribucion de la presion estatica del perfil NACA 4412 y
Gottingen 436B a 2°5°% 10° con una velocidad de 50 m/s.

NACA 4412 vs Géttingen 346B a 100 [m/s]
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M
-25000 P
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——NACA 4412 a 2 grados

——Gottingen 4368 a 5 grados
——NACA 4412 a 5 grados

——Géttingen 4368 a 10 grados
NACA 4412 a 10 grados

Figura 11.- Distribucion de la presion estatica del perfil NACA 4412 y
Gottingen 436B a 2°5% 10° con una velocidad de 100 m/s.

NACA 4412 vs Géttingen 346B a 150 [m/s]
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Figura 12.- Distribucion de la presion estatica del perfil NACA 4412 y
Gottingen 436B a 255 10° con una velocidad de 150 m/s.
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IV DISCUSION

En base a los resultados obtenidos en las tabla 2, donde
se analiza el levantamiento los perfiles aerodinamicos para
angulos de incidencia de 2°, 5° y 10 ° a velocidades de 50,
100 y 150 m/s, se observa que el perfil NACA 4412 otorga
fuerzas de sustentacién mas elevada que el perfil Géttingen
436B. La grafica del coeficiente de sustentacion a lo largo
de la longitud del ala mostrada en la figura 5 presenta
mejores resultados para el perfil alar NACA 4412 en los
diferentes angulos de incidencia y velocidades analizados.
La distribucién de presion estatica en cinco secciones a lo
largo del ala mostrada en la figura 7 presenta un
comportamiento similar a los resultados del coeficiente de
sustentacion de la figura 5. Las figuras 10, 11 y 12
presentan graficas de presién estdtica para los casos
analizados en donde: los valores de presion positivos
corresponden a la superficie de los intrados del ala,
mientras que los valores negativos muestran el
comportamiento de presion en los extradds, estos valores se
correlacionan con las figura 8 y 9, en donde el perfil NACA
presenta mayores valores de presién negativa que
representa mejor levantamiento en todos los casos (figura
10, 11y 12).

V CONCLUSIONES

Dentro de las consideraciones del disefio de cualquier
tipo de avidn, el analisis y seleccion del perfil aerodinamico
juega un papel importante, ya que es la responsable de
generar la sustentacion de la aeronave. Esta sustentacién
depende de que el flujo del aire siga la forma del perfil
aerodinamico, por lo que la seleccion del perfil pasa hacer
el primer paso debido a que en base a la geometria del
mismo tendremos diferentes comportamientos por parte del
fluido (aire) los cuales influyen en su coeficiente de
sustentacion y arrastre.

Las grandes compafiias  disefiadores de aviones
normalmente crean sus propios perfiles, por su parte para
efectos de aviacion ultraligera generalmente se trabaja
sobre la seleccion de un perfil el cual cumpla con los
parametros requeridos en base a la mision del mismo.
Dentro de esa seleccion es importante hacer el analisis a
diferentes condiciones asi como comparaciones entre
perfiles hasta obtener el mas Optimo para el disefio
solicitado.

De los resultados analiticos y numéricos obtenidos de la
plataforma CFD, se puede observar como el perfil NACA
4412 muestra mejor rendimiento en cuanto a la distribucién
y coeficientes de presion que se ejerce en el perfil en las
condiciones estudiadas. En base a los resultados de la
comparacion de los dos perfiles analizados podemos
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Analisis numérico de propiedades aerodinamicas de perfil Alar NACA 4412 y Géttingen 436B

concluir que el perfil NACA 4412 es una buena alternativa
siempre y cuando se trabaje dentro de los angulos de
incidencia comprendidos entre 2°y 10°.
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