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i Perfiles NACA y Software

(meo

Los perfiles NACA son una serie de perfiles que fueron creados

8 1 Four-diqit series
8 2 Five-diqit series
8 3 Modifications

a 4 1-series

8 5 6-series

a 6 7-series

8 7 8-series

Informacion detallada sobre las caracteristicas de los perfiles en

programas y bases de datos:
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With a View to Practical Solutions

Wrght 1908 Géstingen 387 1919
Bleriot 1909 Clark v 1922
RAF.6 1912 F-:‘::aa:-:—h
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The historical evolution of airfoil sections, 1008-1844. The loal two shapes
(N.A.CA. 66;-212 and N.A.C.A. T{TAS15) are low-drag sections designed Lo have
laminar flow ever 60 to T0 pereent of chord on both the upper and the lower surface.
Note that the laminar flow sections are thickeat near the center of their ehords.
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4 Series

(meo

Primer digito describiendo la curvatura maxima como porcentaje de la cuerda (% c).

Segundo digito describiendo la distancia de maxima curvatura desde el borde de
ataque en 1/10 del porcentaje de la cuerda.

Dos ultimos digitos describiendo el maximo espesor como % de la cuerda.

Ejemplos

. NACA 2412
. Méxima curvatura al 2%
. Méxima curvatura localizada al 40% (0.4 cuerdas) del borde de ataque
. Méximo espesor del 12% de la cuerda

. NACA 0015
. Perfil simétrico (00)
. Méximo espesor del 15% de la cuerda

Perfiles de la serie Four-digit tienen por defecto un valor maximo de espesor del 30%
de la cuerda.

Modified NACA 4 Diait Number NACA 2412-63 Airfoil Plot
8 . Typable Click.able
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& For entire airfoil. " Squished To LE
(" Squished Ta TE .
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5 Series

. La serie NACA five-digit describe perfiles mucho mas
complejos:
. 1¢" digito, cuando es multiplicado por 0.15, da el coeficiente de
sustentacién por seccién (section /ift coefficient).
. 2 digitos, que cuando divididos por 2, give p, que es la distancia de
maéaxima curvatura desde el borde de ataque como % de la cuerda.
. 2 digitos — maxima curvatura del perfil (% de la cuerda). e Chord Length
. Ejemplo
. Coeficiente de sustentacion Cl= 0.15, Edge
. Curvatura maxima 0.115 c desde el borde de ataque
. Curvatura maxima 0.45 de la cuerda
. Perfiles de la serie Five-digit tienen por defecto un espesor
maximo en el 30% de la cuerda
n La linea que define la curvatura se define NACA 5 Dici N NACA 13045 Afol Plt
13045 ﬁrﬂ 20/3 * Lift Coefficient
;5(5_3_ {3:.3) . sz | m2(3 _ m)x} : D = T < Im iﬁzi:’z:: EJZLDC.DfMax.Eamber
y = ) E I
kj':?ld (1 T 3:)! m << ]' # %j % Mawimurn Thickness
g [~ -»Camber.dat =~
. . Mumber OF Points Point Distribution
n Donde las ordenadas x e y han sido normalizadas por la 71 [2] || & beneErcpoins
cuerda @ Numberofpoite | squished ToLE
n m es elegida tal que la curvatura maxima ocurra en x=p . “f:t“ﬂ’ptpp‘ [ @ otides 9| Asosven
. Para 230 camber-line, andlowersulaces. | C EalSoacn 5ol i s
. p=0.3/2=0.15
. m=0.2025.
Ingenieria g
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Modificaciones en 4 y 5 Series

= Las series de perfiles Four-digit y five-digit se pueden modificar mediante un codigo de dos
digitos precedidos por un guion:
= El primer digito describe la “redondez” del borde de ataque
= Siendo 0 un borde afilado 0

= Siendo 6 el mismo borde que el perfil original
=« Valores superiores indicando un borde de ataque con mas redondez que el original.

= El segundo digito describe la distancia de maximo espesor desde el borde de ataque en 1/10 de
% de la cuerda.

=  NACA 1234-05
= NACA 1234 con un borde de ataque afilado
= Maximo espesor a 50% of la cuerda.

( Modimed NACA A Dt Arrfor Window: Corrently A NACA T 224~ 005 Rirforl.

Modified NACA 4 Digit Mumber HACA 1224-05 Airfoil Plot
Typahle Click able
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i 1-Series

En los anos 1930 se utilizo un nuevo enfoque para el disefio de los perfiles en el
cual la forma del perfil se derivaba matematicamente a partir de las
caracteristicas de sustentacion deseadas

Previamente, multitud de perfiles fueron creados, y sus caracteristicas fueros
medidas en tuneles de viento.
Los perfiles de la 1-series se describen:

= El 1 describe la serie

= 2° digito describe la distancia en la que se encuentas la zona de minima presion en
1/10 de % de cuerda.

= 3¢ digito (precedido de un guion) describe el coeficiente de sustentacion en 1/10.
= 2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda.
Perfil NACA 16-123
= Zona de minima presion en el 60% de la cuerda
u C, =0.1
= t.., del 23% de la cuerda

max

Chord Length =

[
-
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i b6-Series

Es una mejora sobre la 1-series con énfasis en maximizar el flujo laminar.

= El nidmero "6" indica la serie.

= 2° digito describe la distancia en la que se encuentra la zona de minima presion en 1/10 de %

de cuerda.

= 3°digito (normalmente en forma de subindice) describiendo que la resistencia se mantiene baja
tantas décimas por debajo y por arriba del coeficiente de sustentacién especificado (4° digito).

= 4°digito (precedido de un guidn) describe el coeficiente de sustentacién en 1/10.
= 2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda

= "a=" seguida de un décima describiendo la fraccion de la cuerda sobre la que el flujo laminar se

mantiene

= Si no se da ningun valor se asume que por defecto a=1.

NACA 61,-345 a=0.5
= Zona de minima presion en el 10% de la cuerda

= Mantiene baja resistencia 0.2 por encima y por debajo del coeficiente de sustentacion

= Maximo espesor en el 45% de la cuerda
= Mantiene flujo laminar sobre el 50% de la cuerda

o Chord Length —————— =

Iézadlng
g

y Traiing
1 Edge

1

Ingenieria

Aeroespacial

NACA 6 Series Airfoil Number
Mumber Clickable

’fi‘ #Min. Pressure Location
(0.2 %] Desian Lit Cosfivient
(+ Real NACA
" Nomalized |+ Eliminate Lower Cove??
2 lﬁi‘ #Max Thickness
[~ camber.dat? ,ﬁﬂ eanline Parameater [a)
Number Of Points Point Distribution
" Use Raw Points? (¢ Dense Endpaints
{*+ Usze Splining? " Squished Ta LE
36 2 (" Squished To TE

Ptz. On Each Suf
S HnEach suace " Equal Spacing

NACA 63A345 Airfoil Plot

Iv Draw Circles

Iv Draw Camber/Axes

ﬂ Restare View

Calculo de Aviones © 2011 Sergio Esteban Roncero, sesteban@us.es



(meo

i 7Y 8 Series

Mejoras adicionales para maximizar el flujo laminar mediante la
identificacion de la zonas de baja presidén de tanto el extradés

il [HET s

como el intrados: low—, r Strong
= El ndmero "7" indica la series. J e
= 29 digito describe la distancia de presion minima en el extradds en 1/10 ,
del % de la cuerda. C """h':'r“i:‘l'“*'
, . . . . ., ;- . . ANk ————
= 3¢ digito describe la distancia de presion minima en el intradés en 1/10 o B
del % de la gq(?rda. . ’ . . Beparated bowndary
= Una letra refiriéndose a un perfil estdndar de series NACA previas. laver
= 4° digito describiendo el coeficiente de sustentacion en 1/10.
2 digitos describiendo el maximo espesor en 1/10 del % de la cuerda.
n NACA 712A345
= area de minima presion al 10% de la cuerda en el extradds ' ::E::
= area de minima presion al 20% de la cuerda en el intrados Sarpeereritical wave
u C| =0.3 airluil .
= Espesor maximo del 45% de la cuerda. _
= La Serie 8 : se diseflaron para maximizar de forma independiente
el flujo laminar en el extrados y el intrados
[ NECA™ Senes And 8 Senes Airfoils 1
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i Ejemplo de Base de Datos

UIUC Airfoil Data Site

s http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads.html

= Michael Selig
Department of Aerospace Engineering
University of lllinois at Urbana-Champaign, Urbana, Illinois 61801

= Software y bases de datos sobre informacion de perfiles.

The Incomplete Guide to Airfoil Usage

s http://www.ae.uiuc.edu/m-selig/ads/aircraft.html

= David Lednicer
Analytical Methods, Inc.
2133 152nd Ave NE
Redmond, WA 98052

dave@amiwest.com

Ingenieria —
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i Ejemplo de Programa

= Ejemplo:
= SNACK. El cual parte del paquete DesignFOIL ($179)

= Propiedades SNACK

= The pressure distribution is obtained using a proprietary panel method
developed over the last five years.
= Implement the panel method via the linearly varying strength vortex across each panel.
= After enforcing the boundary conditions of tangential velocity and the trailing edge Kutta
condition, the final velocity distribution (and therefore the Cp distribution) is obtained by
solving the matrix of equations.

= The boundary layer calculations are based on integral method theory.

= Integral methods involve backing out the boundary layer shape from the given
pressure distribution.

=« The laminar flow portion is based on the approximation method developed by von
Karman & Pohlhauson.

= The turbulent flow is modeled on methods similar to that of the laminar flow; the
approximation method attributed to Buri.

= The drag coefficient is obtained using the Squire-Young method based on
momentum boundary layer thickness.

www.dreesecode.com www.dreesecode.com
Lo slemols

SINACL

i N CRJA 1" T 32 \f 4 & pe . oo T
L s PEDREORY Super Numerical Airfoil Creation Kit

LY
S

International Versionl

DesignFOIL Demo (R5.32) SNACK(TM) Version 2m

Ingenieria Copyright 19597-2002 DieeseCode Software. Al Rights Reserved Copyright 13572000 DrceseCiade Software, &1 Fights Reserved
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‘L Comparativas

NACA 0012 Drag Polar
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