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Introduccion

En experimentacion aerodinamica la instrumentacion juega un roll muy importante como
lo es el medir fuerzas en un fluido que interactia con objetos, los sistemas de mayor
importancia son aquellos en los que se pueden identificar las fuerzas de sustentacion y
arrastre. Estos sistemas mecanicos con instrumentacion electrénica como es el caso de
los tuneles de viento actuales, son muy Utiles al momento de realizar estudios detallados
de objetos aerodinamicos.

El primer registro de tuneles de viento se remonta a los hermanos Wright, quienes
construyeron un equipo experimental para realizar estudios de sus propias aeronaves. La
evolucion de los tuneles de viento, se ha desarrollado debido a la necesidad de
profundizar los estudios en diferentes disciplinas, originando una nueva era en la mejora
de las herramientas construidas por el hombre, como lo son vehiculos aéreos y terrestres.

Actualmente existen macro tineles como el tinel AerodinAmico de 80 por 120 Pies en el
Centro de Investigacion NASA Ames [1], el cual tiene la distincion de ser el tdnel
aerodinamico de pruebas de partes mas grande del mundo.Otros tipos de tlineles son los
de tipo comercial como el caso del C15, comercializado por la empresa Inglesa Armfield,
es un tunel de vientopara pruebas a pequefia escala, con seccién de trabajo visible [2].

En las universidades més destacadas a nivel nacional,como en el caso de la universidad
Nacional, han construido un tdnel de viento con un enfoque de investigacion y
experimentacién en ambitos como la agricultura, mecanica, fisica y arquitectura. El tanel
de viento es un sistema que ademas de realizar estudios en estas disciplinas, también
permite certificar diferentes equipos que se utilizan en areas como la aerodinamica.

A nivel regional la industria aeronautica de la region suroccidente de Colombia,carece de
untanel de viento, que preste sus servicios para llevar a cabo disefios de aeronaves de
mayor calidad y confiabilidad.

La universidad del cauca, en especial el grupo de ingenieria aeroespacial (G.I.A.), carece
de un equipo que permita la realizacion de estudios aerodinamicos como lo es el caso de
un tunel de viento. Debido a esto es de vital importancia llevar a cabo la construccion de
un prototipo que permita la experimentacion, para de este modo complementar los
estudios teoricos y los estudios realizados a partir de programas de simulacién
aerodindmica, con miras a vincularse con la industria.



El objetivo principal del presente trabajo es el de llevar a cabo el disefio e implementacion
de una instrumentacién electrénica basica, para un tunel de viento subsoénico de baja
velocidad, para lo cual es necesario la construccién de un prototipo de tanel de viento
para de esta forma obtener mediciones de variables como temperatura, presion dindmica,
velocidad del aire y coeficientes de sustentacion, imprescindibles en el estudio de objetos
aerodinamicos, en especial los perfiles alares.

Este trabajo estd enfocado de forma didactica, para demostrar los principios fisicos que
intervienen en el vuelo de aeronaves, estos efectos son estudiados basicamente en
perfiles alares con el sistema tunel de viento, el cual en su forma basica acelera el fluido a
través de los ductos con un minimo de potenciarequerida y de este modo mantiene una
velocidad constante en la zona de pruebas.

La propuesta de la instrumentacion electronica para medir los coeficientes de
sustentacion es una herramienta construida basadndose en elementos bésicos con el
objetivo de encontrar alternativas econdmicas, facilidad de construccién y sencillez en el
momento de manipular el equipo, en este trabajo se construydé un equipo compuesto de
cuatro partes: la electronica, la mecénica de la balanza, el tinel de viento y una interfaz
de usuario que en conjunto forman una herramienta necesaria para los estudios en
aerodindmica.



CAPITULO I
GENERALIDADES Y CONCEPTOS BASICOS DE FLUIDOS

En el presente capitulo se realiza una descripcion de los conceptos basicos de fluidos
necesarios para el estudio e implementacion de un tdnel de viento.

1.1. Origeny trayectoria

Leonardo da Vinci [3] en el siglo XV quien realiz6 varias contribuciones. Una de las mas
sobresalientes fue la ecuacién de continuidad o principio de conservacion de la masa. De
esta forma establecié que un fluido incompresible que se mueve en un conducto cumple
que:

V * A=const. (1.2
Ddnde:

A es la seccion transversal del conducto
V : es la velocidad del fluido.

Esta expresiébn nos muestra como ante un estrechamiento del conducto produce un
aumento de velocidad del fluido. En algunos esquemas dibujados por él se muestran
diferentes estructuras en remolinos (vortex) [4]. Bien podria decirse que son los primeros
ensayos en «tlnel de viento». De aqui, Leonardo establecié el famoso principio de
reciprocidad donde establecia que es reciproca la fuerza que ejerce el aire al chocar con
un objeto en reposo que la que ejerce ese mismo objeto en movimiento contra el aire en
reposo.

A lo largo de los siglos XVII y XVIII se fueron realizando diferentes avances como la ley
del cuadrado de la velocidad o el principio de Bernoulli que relaciona la presion con la
velocidad.

Los experimentos en tuneles de viento consisten en la recreacion de la realidad a escala
mediante maquetas, para posteriormente a través de una serie de sensores colocados en
zonas adecuadas poder medir magnitudes como la velocidad del viento, la turbulencia, la
carga aerodinamica, etc. También son utilizados en mdltiples ocasiones gases trazadores
para la visualizacion del flujo. Los tuneles de viento siguen siendo hoy en dia muy
empleados en todo tipo de estudios sobre fluidos y los datos resultantes de estas
experiencias son muy valorados.



En la evolucion de los estudios aerodinamicos en tineles de viento, fueron los hermanos
Wright los que usaron un primitivo tinel de viento para estudiar el comportamiento de los
perfiles de su Flyer I.

Desde entonces diversos tipos de tuneles se han ido creando con este objetivo, primero a
base de gases comprimidos y posteriormente con la incorporacion de motores y
compresores para mantener un flujo con velocidad constante en la camara de ensayos.
Hoy en dia existen instalaciones aerodindmicas de todo tipo y tamafio, desde pequefios
tuneles en universidades y otros centros de investigacion hasta macro tlneles en los que
se estudian vehiculos de tamarfio real. Gracias a ellos se ha optimizado la forma de los
vehiculos.

1.2. Aerodinamica

La aerodinamica hace uso de la dinamica de gases. Entender el movimiento del aire
(campo del flujo) alrededor de un objeto permite el célculo de las fuerzas y de los
momentos que actdan en el objeto.

El NOmero Mach (M), es una medida de velocidad relativa que se define como el
cociente entre la velocidad de un objeto y la velocidad del sonido en el medio en que se
mueve dicho objeto. Dicha relacion puede expresarse segun la ecuacion (1.2).En la tabla
1.1 se observa la clasificacion de las velocidades del sonido con respecto al nimero Mach

[5].

\
M=— (1.2)
VS
Donde:
V : Velocidad de un objeto.
V, : Velocidad del sonido.
Velocidad de Vuelo Numero de Mach
Subsoénico
Low speeds flujo incomprensible M<0,7
High speeds flujo comprensible
Transonico 0,7<M<1,2
Supersdnico 1,2<M<5
Hipersonico M>5

Tabla 1. 1. Clasificacion de la velocidad de vuelo segin el nimero de mach



Los flujos compresibles pueden ser clasificados de varias maneras, una de ellas se
observa en la tabla 1.2, la mas comun usa el nimero de Mach (M) como parametro.

Tipo de flujo Numero Mach Comportamiento

Practicamente M<0.3 En cualquier parte del flujo. Las variaciones de densidad

incompresible: debidas al cambio de presion pueden ser despreciadas. El gas
es compresible pero la densidad puede ser considerada
constante.

Flujo M > 0.3 En alguna parte del flujo, no excede 1 en ninguna parte. No

Subsénico: hay ondas de choque en el flujo.
Hay ondas de choque que conducen a un rapido incremento

Flujo 08<M<12 de la friccion y éstas separan regiones subsonicas de

Transénico: hipersénicas dentro del flujo. Debido a que normalmente no se
pueden distinguir las partes viscosas y no viscosas este flujo
es dificil de analizar.

Flujo 1.2<M=<3. Normalmente hay ondas de choque pero ya no hay regiones

Supers(’)nico: subsonicas.

Flujo Los flujos a velocidades muy grandes causan un

Hipersénico: M > 3. calentamiento considerablemente grande en las capas
cercanas a la frontera del flujo, causando disociacién de
moléculas.

Tabla 1.2. Clasificacién de los flujos compresibles a partir del nimero de Mach (M).

1.3. Fluido como medio continuo

Desde el punto de vista microscopico, el estudio y andlisis de fluidos es extremadamente
complejo, debido al enorme numero de moléculas involucradas. EI comprender el
comportamiento de cada cuerpo microscopico y sus interacciones demanda de un calculo
computacional muy alto.

Sea L la dimension caracteristica macroscoépica de la regién ocupada por el fluido y d es
la distancia entre moléculas, el volumen AV sobre el que se realiza la medida debe
cumplir la siguiente condicion:

d << (AV)”: <L (1.3)

La descripcion del comportamiento macroscoépico de un fluido, para célculos en ingenieria
se hace mucho mas facil que considerar un modelo discreto “molécula a molécula”.



1.4. Laecuacion de Bernoulli

Cuando un fluido se mueve a través de una region donde su velocidad y/o elevacion por
encima de la superficie de la Tierra, la presién y densidad en el fluido varian con los
cambios superficiales. Consideremos un flujo incompresible, estacionario, no viscoso y
no rotatorio a lo largo de un tubo[6], entonces se presenta la conservacion de la energia:

AK=%mv§ -%mvl2 (1.4)
AU =mgy, - mgy, (1.5)
1
P+ Epv2 + pgy = cte. (1.6)
De donde:
AK : Energia cinética. y : Altura.
AU : Energia potencial. P : Presion.
m: Masa. p : Densidad.
V: Velocidad. g : Gravedad.

El estudio de la dinamica de fluidos es similar al estudio de la dinAmica de sélidos, en el
cual se usan las ecuaciones que estudian el movimiento bajo la accion de fuerzas
aplicadas. Los mismos principios son:

s Conservacion de la masa.
e Conservacion de momento.
e Conservacion de la energia.

1.5. El aire como flujo laminar o turbulento

Cuando entre dos particulas de aireparalelas en movimiento existe un gradiente de
velocidad, es decir que una se mueve mas rapido que la otra, se desarrollan fuerzas de
friccibn que actlan tangencialmente a las mismas.Estas fuerzas de friccion introducen
perturbaciones a modo de rotacion entre las particulas en movimiento. Dependiendo del
valor relativo de estas velocidades se pueden producir diferentes estados de flujo[6].

Cuando el gradiente de velocidad es bajo, la fuerza de inercia es mayor que la de friccion,
por lo que las particulas se desplazan pero no rotan, o lo hacen pero con muy poca
energia, el resultado final es un movimiento en el cual las particulas siguen trayectorias
definidas, y todas las particulas que pasan por un punto en el campo del flujo siguen la
misma trayectoria. Este tipo de flujos se definen como “Laminar” fue identificado por O.
Reynolds, significando que las particulas se desplazan en forma de capas o laminas.



Al aumentar el gradiente de velocidad se incrementa la friccién entre particulas vecinas al
fluido, y estas adquieren una energia de rotacion apreciable. Al pasar de unas
trayectorias a otras, las particulas chocan entre si y cambian de rumbo en forma
erratica. Este tipo de flujo se denomina "turbulento”.

De lo anterior se distinguen dos tipos de flujo:

e Laminar: flujo ordenado y predecible, el movimiento se produce en capas o
laminas.

e Turbulento: El movimiento de las particulas es aleatorio e impredecible.

1.6. Presion atmosférica

Cuando un cuerpo se sumerge en un fluido, éste ejerce una fuerza perpendicular a la
superficie del cuerpo en cada punto de la superficie.

P= (1.7)

F
A
De donde:

P : Presion.

F : Fuerza.

A Area perpendicular a la fuerza.

La férmula termodindmica para la presion considera que el aire se comporta como un gas
ideal bajo la ley:

p=pRT (1.8)
Se sabe que:
dp = -pgdz (1.9)

Al combinar las dos ecuaciones por medio de la densidad se tiene que:
dp _ -9 4, (1.10)

Siendo esta la ecuacién general de la presién atmosférica, hay que tener en cuenta que
todos los célculos se basan en temperaturas absolutas Kelvin, de aqui se pueden hacer
un sin nimero de suposiciones para resolver la ecuacion.



Resolviendo la ecuacion:

P d ) ) |n[£j 9,
J_pzj_dg z, In £ :iZ, e Po = eRT
p ‘RT P

Po

P =poer’ (1.12)
Doénde:

P, : es la presion atmosférica al nivel del mar.

g.9.8 r%z

T : Temperatura promedio del aire
R : Constante del aire.

1.7. Densidad del aire

Una de las formas mas Utiles de caracterizar una sustancia es especificar la cantidad de
sustancia por unidad de volumen. Asi la densidad de un cuerpo se puede describir como:

p=$ (1.12)
Donde:
p : Densidad
m : Masa

V : Volumen

Para definir las condiciones necesarias de las dimensiones adecuadas del tinel de
viento, es necesario calcular la Densidad (o) que tiene el aire en el ambiente, por lo tanto
se puede hacer uso de la siguiente ecuacion:

= 1.13
P=or (1.13)

Dénde:

p : Densidad del aire.

P : Presion atmosférica.
R : Constante del aire.
T : Temperatura ambiente absoluta.



1.8. Flujo maésico

El flujo masico es la magnitud que expresa la variacion de la masa con respecto al

0
tiempo. Este se mide en Kg/s(Sl).Para el calculo del flujo de aire maximo (m ) es
necesario conocer la velocidad y el area de la seccion transversal en la zona de pruebas,
puesto que:

m = pvA (1.14)
Dénde:

m : Flujo masico.

V : Velocidad maxima en la seccion de pruebas.
A : Area transversal de la zona de pruebas.

p : Densidad del aire.

1.9. Caudal

En fluidos,el caudal se considera como la cantidad de fluido que avanza en una unidad de
tiempo. Se denomina también caudal volumétrico o indice de flujo fluido, y que puede ser
expresado en masa o en volumen.

m
P

Q= (1.15)

Dénde:

Q : Caudal.

0
m : Flujo masico.

p : Densidad del aire.

1.10. Viscosidad

Para que exista movimiento de un cuerpo a través de un fluido se debe ejercer una fuerza
gue sobrepase la resistencia ofrecida por el mismo. La magnitud de la resistencia ofrecida
por el fluido, es una resistencia a la deformacion y esta se determina por la velocidad de
deformacién, entonces la viscosidad se puede definir como la resistencia de los fluidos a
fluir. La viscosidad se puede definir como viscosidad dindmica y viscosidad cinematica[7].



1.10.1. Viscosidad dinamica

El principio de viscosidad de Newton establece que: para un flujo laminar de ciertos
fluidos llamados Newtonianos [6], la tension cortante en una interface tangente a la
direcciéon de flujo, es proporcional al gradiente de la velocidad en direccion normal a la
interface. Consideremos que entre dos placas paralelas de igual superficie y separadas
por una distancia y que se encuentran en un fluido homogéneo.

dy Superficie en movimiento

Superficie fija

Figura 1.1. Viscosidad dinamica.

A partir de la figura 1.1, se obtiene que la velocidad de deformacién angular es:

- Aur—t (1.16)

Ax
Aa _ /Ay:Ax* 1
t At Ay Ay

At A

Suponiendo variaciones infinitesimales podemos obtener la siguiente relacion:

Au_ du
Ay dy

Y la tension se obtiene a partir de la relacion:
T=u—— (1.17)

Donde:
u : Coeficiente de viscosidad dindmica.

U : Velocidad del fluido.
T : Tensibnen SI N m? .
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1.10.2. Viscosidad cinematica

Frecuentemente en los célculos de mecénica de fluidos se presenta el cociente de la
viscosidad dinamica entre la densidad del fluido[7]. Por ello, de manera convencional, la
viscosidad cinematica se define:

(1.18)

S
I
LIS

Dénde:

U : Viscosidad cinematica.
u : Viscosidad.

p : Densidad.

1.11. Semejanza de los ensayos aerodindmicos

Para que un ensayo en el tunel aerodinAmico sea valido es necesario observar algunas
caracteristicas del objeto a estudiar. Por supuesto es necesario asegurar una buena
calidad del fluido en la camara de ensayos. En cuanto al espécimen de estudio, es
necesario retener las caracteristicas fisicas mas importantes del disefio, asi como
mantener el valor del nUmero adimensional conocido como Numero de Reynolds (Re). El
valor del Reynolds representa la relacion existente entre las caracteristicas fisicas del
cuerpo y los términos viscosos en el medio donde se lleva a cabo el experimento, siendo
este parametro constante. El nimero de Reynolds se define como:

UL
Re = PY% (1.19)
M
Donde:
p : Densidad del fluido.
U : Velocidad del flujo
L : Longitud caracteristica
u : Viscosidad dinamica del fluido.

1.12. Coeficientes de fuerzas aerodinamicas

Dada la complejidad de los efectos del aire sobre los vehiculos y con la finalidad de
facilitar su estudio, se hace depender dichas relaciones de una Unica variable
(Coeficiente) que permita, de una forma sencilla, conocer los efectos que resulten en el
experimento. Normalmente, el valor de estos coeficientes se determina de forma
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experimental en un entorno controlado (tunel de viento), en el que se puede conocer la
velocidad, la densidad del aire, el &rea de referencia [8] (factor de forma).

Los coeficientes aerodinamicos son numeros adimensionales que se utilizan para el
estudio aerodinamico de las fuerzas y momentos que experimenta un cuerpo cualquiera
en movimiento dentro de un fluido.

La adimensionalizacién de las magnitudes se realiza con el fin de aprovechar las
simplificaciones que el andlisis dimensional aporta al estudio experimental y teérico de los
fendbmenos fisicos.

Para adimensionalizar fuerzas aerodindmicas se emplea el término de presion dindmica q
multiplicado por un &rea de referenciaS:

q*S:%pVZ*S (1.20)

Doénde:

p :Densidad del fluido en el que se mueve el cuerpo,

V : Velocidad relativa de la corriente de aire incidente sin perturbar.
S :Superficie de referencia, la cual depende del cuerpo en particular.

Al aplicar este término se obtiene el respectivo coeficiente adimensional de sustentacion:

L

= (1.21)
%pVZS

C =

Dénde:

Coeficiente de sustentacion.

(O
L: Fuerza de sustentacion.

p . Densidad del fluido en el que se mueve el cuerpo,
V:

S:

Velocidad relativa de la corriente de aire incidente sin perturbar.
Superficie de referencia, la cual depende del cuerpo en particular.

1.13. Sustentacion aerodinamica

Fuerza generada sobre un cuerpo que se desplaza a través de un fluido, de direccién
perpendicular a la velocidad de lacorriente incidente. En la préactica se utilizan coeficientes
adimensionales que representan la efectividad de la forma de un cuerpo para producir

sustentacion y se usan para facilitar los calculos y los disefios de diferentes objetos
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aerodinamicos[9].En la figura 1.2 se observa el comportamiento del coeficiente de
sustentacion de un perfil aerodinamico con respecto al angulo incidente al perfil alar,
respecto a la direccion de la velocidad del fluido.

El modelo matematico obtenido a partir de la experimentacion es:
— 1 2 *
L= Epv SC, *cosa (1.22)

Donde:

L: Fuerza de sustentacion.

C,: Coeficiente de sustentacion.

p :Densidad del fluido en el que se mueve el cuerpo,

V : Velocidad relativa de la corriente de aire incidente sin perturbar.
S: Superficie de referencia, la cual depende del cuerpo en particular.
a: Angulo de incidencia.

o

Figura 1. 2. Coeficiente de sustentacion vs. Angulo de ataque.

1.14. Perfil alar

En aeronautica se denomina perfil alar al area transversal de un elemento, que al
desplazarse a través del aire es capaz de crear a su alrededor una distribucion de
presiones que genera unafuerza de sustentacion.

Segun el propésito que se persiga en el disefio, los perfiles pueden ser mas finos o
gruesos, curvos o poligonales, simétricos 0 no, e incluso el perfil puede ir variando a lo
largo del ala,en la figura 1.3 se observan dos tipos de perfiles alares.

Simetrico

-~ S ——
& —==
\M\_ s S —
Plano - coave
1/- \'\-— —
& .

Figura 1.3. Ejemplos de perfiles alares.
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1.15. Tunel de viento

En aerodindmica, un tinel de viento es una herramienta de investigacion desarrollada
para estudiar los efectos del movimiento del aire alrededor de objetos sélidos. En la
figura 1.4 se observa un tanel de viento abierto con sus partes basicas[15].

Zona de pruebas

Zona 2 : | Malla
amara de : s P ;
(!e ! C( raons ’::] Camara difusora Iammlz:ulom de
aspirado —J| Lontracccion Flujo

Figural.4. Esquema general de un tunel de viento.

1.15.1. Tipos de tlneles de viento

El requisito principal de un tinel aerodinamico es la posibilidad de obtencién de un flujo
rectilineo uniforme de aire. Para una primera aproximacion la uniformidad del flujo es
provista por la geometria de las paredes del tunel y por elementos de construccién
internos.

Existen diferentes formas para los tineles aerodinAmicos, que de una forma dicotomica
se pueden agrupar en:

e Tunel abierto/cerrado.
e Camara de ensayos abierta/cerrada.
e Tunel soplado/aspirado.

Estos tipos de tunel se pueden observar en la figura 1.5, la figura superior corresponde al

tunel de viento abierto con zona de pruebas abierta y la figura inferior al tinel de viento
cerrado con zona de pruebas abierta.
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zona de pruebas abierta

—_— { Motoe
comrolsts ——> ' el

comtrolado Se—

Figura 1.5. Tipos de tanel de viento abierto (superior) y cerrado (inferior) con zona de
pruebas abierta. overG

1.15.1.1. Tunel de viento cerrado
En un principio el circuito opera en forma abierta con seccion experimental cerrada. En

este tunel (Figura 1.6.) el flujo alrededor del cuerpo es confinado entre la longitud solida
de paredes, con un ducto de regreso que realimenta el flujo de aire.

Sequnde difusor

Unidad motorventilador

=5

LU ST

= o
n -
u\ IP rimer difusor

Salade |~
ala de ! Anemometro Laser Doppler
observacion ||

T

Figura 1.6. Tunel de viento cerrado. fltechnical, 2003.
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1.15.1.2. Tunel de viento abierto

Este tipo de tlinel se observa en la figura 1.6, el aire es tomado directamente del ambiente,
y este es conducido a la zona de pruebas de la cual sale de nuevo a la atmosfera.

Compartimento que

scomoda Seccion de
Mecanismo Impulsor

Seccion de Prueba

Cono de Contraccion Difusor

Figura 1.7. Tanel de viento abierto. Victor Marin
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CAPITULO II.

DISENO Y CONSTRUCCION PROTOTIPO TUNEL DE VIENTO

En este capitulo se lleva a cabo la descripcién del proceso realizado en el disefio e
implementacién de un prototipo de tunel de viento para pruebas a pequefia escala, con el

fin de llevar a cabo estudios comparativos de perfiles alares.

2.1. Parametros de disefio

A continuacion se definen los requerimientos minimos necesarios para un disefio de tunel
de viento [16]:

e Tunel de viento subsonico de circuito abierto con aspiracion y soplado de aire.
e Flujo uniforme en la zona de pruebas.

e Longitud total maxima del tnel no mayor a 2m.

e Base y cuerpo del tinel de aluminio y acrilico.

e Zona de pruebas superficie lisa de acrilico.

e Velocidad maxima en la seccion de pruebas = 28 Km/h = 8 m/s.

o Area transversal de la seccién de pruebas 10cm x 10cm.

Para el disefio de tanel de viento subsonico es necesario considerar los siguientes

parametros:

e Temperatura promedio del aire
e Altitud promedio de Popayan
e Densidad del aire p.

¢ Presién atmosférica.
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2.2. Calculo de la presion atmosférica

A partir de la ecuacion (1.11) procedemos a calcular la presion atmosférica en Popayan:

Donde:

p, : Presién atmosférica al nivel del mar equivalente a 760mmHg.

9: Gravedad 9.8 m/s?
T : Temperatura promedio del aire =21°C =293.15K.
R : Constante del aire 287Nm/KgK.

h: Altura de Popayan con respecto al nivel del mar 1760 m

Reemplazando los datos en la ecuacion (1.11):

9z
P =p.,e~"

Por lo tanto la presion atmosférica calculada es: P =619.55 mmHg ~ 82.600 Pa

2.3. Calculo de ladensidad del aire

Para calcular la Densidad (o) que tiene el aire en el ambiente en la ciudad de Popayan
hacemos uso de la ecuacion (1.13):

- 82600 N / m?
Nm
287 AQK *294.15 K

p=0.978 Kg/m’®
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2.4. Calculo de flujo masico
Para realizar el célculo de flujo méasico se hace uso de la ecuacién (1.15):

m =0.978Kg /m**8m /s*0.1m*0.1m

m=0.0783Kg / s

2.5. Calculo del caudal de aire.

Para el célculo de caudal partimos de la ecuacion (1.14):

~0.0784Kg /s
0.98Kg /m?

Q

Q=008 m®/s

2.6. Calculo de pérdidas y potencia requerida para los motores.

Los calculos para estimar la potencia del motor encargado de entregar energia al aire se
obtienen a partir de la conservacion de energia basandose en la ecuacion de Bernoulli
correspondiente a la ecuacién(2.1) con consideraciones de pérdida de energia por friccion

a lo largo del ducto del tunel de viento[16].

Zona 2

¢
v, K

Zona 1
Vy P T — -,

Figura 2.1. Esquema de tunel de viento para célculo de pérdidas.

19



A partir de la figura 2.1. Se realizan los calculos de estimacién de la potencia del motor y

se siguen las consideraciones de disefio expuestas a continuacion:

2 2
P Vo gz oin = PaVig o 2.1)
pg 29 P9 29

Donde:

p,yp,: Presion estatica.

Z,yZ,: Alturas.

V.V, yV, Velocidad.

h, : Energia del ventilador

h, : Energia de pérdida por friccion.
p . Densidad del aire

g : Gravedad.

Considerando que la presion estatica en ambos extremos es igual podemos despreciar
estos dos términos, Las alturas Z; y Z, también se desprecian de la ecuacion y la
velocidad V, es proxima a cero puesto que la presion estética es préxima a la presion
total, siendo la presiéon dindmica cercana a cero, por esto el término es despreciado, con
las anteriores consideraciones se obtiene la ecuacion (2.2).

2
h, = \2/—1+ h, (2.2)
g

La ecuacion (2.3), permite determinar la potencia que debe poseer el motor con una
velocidad determinada en la zona de pruebas. Del primer experimento se tienen los
siguientes datos:Potencia consumida de 48 W, velocidad de 2 m/s y un area de 0.01m? en
la zona de pruebas.

p—_ P9Qh,
n

(2.3)

Dénde:

Potencia para turbomaquinas.
Densidad del aire.

P:

p:

g : Gravedad

Q : Caudal de aire.
h, : Energia del fluido en metros.

n : Eficiencia de la turbomaquina, 0.7 para ventiladores.
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Despejando h, de la ecuacion (2.3) y reemplazando los datos mencionados anteriormente
se obtiene el siguiente valor que corresponde a la energia que tiene el fluido en la zona
de pruebas:

h, =174,9m

Haciendo uso de la ecuacién (2.2) se determinan las perdidas por friccion en el tunel de
viento, puesto que con la velocidad V; de 0,34m/s a partir delaecuacién (1.15)en la zona
de pruebas y el area correspondiente,podemos despreciar este valor de velocidad
obteniendo h.

h, =174,9m
Este valor corresponde a las pérdidas por fricciondel tinel de viento disefiado.

La nueva potencia requerida de los motores a una velocidad de 8m/s, y un caudal de
0,08m?/s se obtiene a partir de la ecuacién (2.3):

P=0.978Kg / m®*9.8m / s®>*0.08m?3 / s *174,9m
P=134,4 W

La potencia de 134,4 W corresponde a la potencia entregada de la turbo maquina
(ventilador) a el fluido (aire) despreciando perdidas por turbulencia.

Considerando la eficiencia del 70%:

_134,4 W _134,4 W
PMOTOR - MOTOR — ?

n

Se obtiene la potencia que debe entregar la turbo maquina para obtener una velocidad de
8 m/s en la zona de pruebas:

|:)MOTOR = 192 W
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2.7. Disefio prototipo tunel de viento subsdénico bajo

Una vez obtenidos los parametros minimos necesarios, se procede a realizar un
diagrama en el cual se definen las partes para implementar el prototipo de tlnel de
viento, como se observa en la figura 2.2.

TUNEL DE VIENTO
SUBSONICO BAJO

I
Definicion de:

VELOCIDAD ZONA DE PRUEBAS
8 m/s
v
TIPO DE MOTOR
A 4 \4
3 MOTORES AXIALES 1 MOTOR CENTRIFUGO
ZONA ZONA
DE ASPIRADO DE SOPLADO
v
CAMARA
DIFUSORA
v v
CAMARA CONSTRUCCION
DE PRUEBAS TUNEL DE VIENTO

MALLA LAMINIZADORA
DE FLUJO

v

CAMARA
CONTRACCION

Figura 2.2. Esquema general para el disefio de prototipo de tinel de viento.
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2.8.

Partes del tunel de viento.

A continuacion se describe el prototipo de tunel de viento a implementar con sus
respectivas zonas,que se describe en la figura 2.3.

Zona de
Aspirado
Malla Camara de
i laminizadora de contraccion

Flujo
Zona de Soplado
Dg Camara Zona de
difusora Pruebas
1
@ .

Figura 2.3. Partes del tinel de viento subsdénico bajo.

Zona de aspirado

En esta zona se hace uso de tres motores tipo axial distribuidos para aprovechar
el maximo flujo que viene de la zona de soplado.

Céamara difusora

Toma el fluido que viene de de la zona de soplado, lo dirige a la zona de pruebas y
finalmente lo lleva hasta la zona de aspirado.

Zona de pruebas

En esta zona se ubican los sensores de temperatura, presion diferencial y
humedad relativa, para caracterizar el fluido y en un lado de la misma zona se
ubica el servomotor que hace parte de la balanza aerodinamica encargada de
sensar la fuerza de sustentacion sobre el perfil alar.

Malla laminizadora de flujo

Su funcion es laminizar el fluido para asegurar un fluido uniforme a través de la
zona de pruebas.
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e Camara de contraccion

Se encargara de recibir el fluido que viene de la zona de soplado y dirigirlo a la
Zona de pruebas.

¢ Zonade soplado

Esta zona consta de un motor centrifugo que se encarga de llevar el fluido a la
camara de contraccién y de aqui una vez laminarizado pasara a la zona de
pruebas.

2.9. Implementacion de prototipo de tunel de viento subsénico bajo.

Debido a la importancia de tener un equipo en el que se puedan realizar pruebas, durante
el proceso de la construccion de la instrumentacién, se hizo imprescindible la construccion
de un prototipo de tunel de viento subsonico bajo basico.El presente disefio es de tipo
experimental con adaptaciones de tlnel de viento subsoénico bajo cerrado, el prototipo
construido se observa en la figura 2.4.

Figura. 2.4. Prototipo de Tunel de viento subsé6nico bajo para pruebas de instrumentacion.
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2.9.1. Construccién de zona de aspirado

En la figura 2.5 se observan las dimensiones y la construccion de la zona de aspirado con
tres motores tipo axial cada uno con doble hélice, distribuidos para absorber la mayor

cantidad de fluido posible.

G0cm

S0ecm

- 8.7 cm
"

Figura 2.5.Dimensiones y construccion de laZona de Aspirado

2.9.1.1. Dimensiones motores y hélices.

En la tabla 2.1. Se describen las dimensiones para cada motor implementado en la zona
de aspirado y las dimensiones de las hélices (Figura 2.6.), de las cuales se colocan 2 en

cada motor axial para aumentar la cantidad de flujo absorbido[18].

Figura 2.6. Motor central y hélices para la zona de aspirado.

Dimensiones | Motor Central Motores Dlmen§|9n de las
laterales Hélices
Diametro
$#=8cm g=4cm $#=18,5cm
Longitud 10cm 8cm Numero de Palas:

13 palas

Tabla 2.1. Dimensiones motores y hélices para la zona de aspirado
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2.9.2. Construccion Camara Difusora.

En la figura 2.7 se observan las dimensiones y la construccién de la camara difusora
construida, la base se realizé en aluminio y las paredes en acrilico.

50cm

%}jﬂ S5cm

50cm 15¢cm

_ /sfm

Figura 2.7. Dimensiones y construccion de la Camara difusora.

2.9.3. Construcciéon zonade pruebas
La figura 2.8. muestra las dimensiones que se fijaron para la zona de pruebas junto con

su construccion la cual se hace totalmente en acrilico puesto que se requiere que esta
zona sea lo mas lisa posible para evitar turbulencias.

10cm

" 410cm

Figura 2.8. Dimensiones y construccion de la zona de pruebas.

2.9.4. Construccion de mallalaminizadora de fluido

En la figura 2.9. Se observa la malla laminizadora con dimensiones de 10cm x 10cm, en
donde cada orificio tiene un diametro de 3 mm ideal para permitir que el fluido sea laminar
en la zona de pruebas.



Figura 2.9. Malla laminizadora de Flujo.

2.9.5. Construcciéon camara de contraccion

Esta camara figura 2.10 se construye teniendo en cuenta el diametro de salida del
ventilador sin aspasaxial, puesto que de esta forma se aprovecha al maximo el caudal
gue produce dicho motor. Esta zona se construye con madeflex y se cubre con vinilo
negro logrando una superficie lisa, ademascuenta con un sistema laminizador de flujo,

disminuyendo la turbulencia que genera el flujo de aire proveniente del motor centrifugo.

15¢cm

Figura 2.10. Dimensiones e implementacion de la cAmara de contraccion.
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2.9.6. Implementacion zona de soplado.

Esta zona se observa en la figura. 2.11,consta de un ventilador centrifugo que permite
llevar el flujo hacia la malla laminizadora lo que permite reducir las turbulencias.

El motor centrifugo es de 120 Voltios, 60 Hertz, 3.4 Amperios, con 13.000 Revoluciones
por minuto y un Caudal de 2.3 m*/min.

Figura 2.11. Ventilador centrifugo y hélicede la zona de soplado.
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CAPITULO 1.

DISENO DE INSTRUMENTACION ELECTRONICA PARA ELTUNEL DE VIENTO,
SUBSONICO BAJO

Para este capitulo se describen las fases de disefio que preceden a la implementacion de
la instrumentacion electrénica basica requerida para un tinel de viento subsénico de baja
velocidad, la cual hace parte del prototipo de tlnel de viento desarrollado en el capitulo Il.

3.1. Disefio conceptual de la instrumentacion electrénica tunel de viento.

Un disefio conceptual es aquel que capitaliza recursos disponibles para conformar una
idea, la cual nos sirve para a llevar a cabo un prototipo, con el fin de satisfacer una
necesidad.

ACONDICION~AMIENTO C.L
SENSORES DE SENAL PROGRAMABLE
PRESION —» »
» CONVERSION
HUMEDAD —p| AMPLIFICADOR > A > U SERIAL-USB
DE
TRANSDUCTORES » D > A
INSTRUMENTACION v
C INTERFAZ
TEMPERATURA— > > R DE
FUERZA - - USUARIO
SUSTENTACION T 4 lL
PWM >
PC
ANGULO DE MECANISMO P
INCIDENCIA® VARIADOR DE -
ANGULO

Figura 3.1. Disefio conceptual instrumentacion electronica bésica para el tunel de viento.

En la figura 3.1 se observa el disefio conceptual para una instrumentacion adecuada del

tunel de viento se requieren de sensores de presion y humedad también se requieren
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transductores de temperatura y para medir fuerza de sustentacion, estos con el fin de
caracterizar el fluido en la zona de pruebas y lasceldas de carga para obtener la fuerza
de sustentacion que producen los perfiles alares. Para un 6ptimo funcionamiento de estos
elementos es necesaria una etapa de acondicionamiento de la sefial, la etapa a seguir es
la utilizacion de amplificadores de instrumentacién a partir de los cuales se ajusta la
ganancia, también se requiere de un circuito integrado programable que contenga la
implementacion de mdédulos tales como, ADC para la recepcion de las sefales de los
sensores, PWM para el control del servomotor, y médulo de comunicacion UART, también
es necesario la conversion de serial a USB que ira a una interfaz de usuario al PC el cual

recibird y enviara datos.

3.2. Disefio preliminar instrumentacién electrénica tinel de Viento.

Una vez se tiene el disefio conceptual, se procede a la realizacion del disefio preliminar,
el cual es el mejor disefio para la idea de un prototipo. Cuando se aprueba el disefio
preliminar (Figura 3.2.) se procede a la construccion del mismo.

INSTRUMENTACION ELECTRONICA
|

TRANSDUCTORES

v v

| ANGULO
INCIDENCIA
PRESION HUMEDAD TEMPERATURA CELDAS DE a
DINAMICA CARGA
: v v {
VELC;(EIL?S?) DEL 1,1 CARACTERISTICAS BALANZA AERODINAMICA
DEL FLUIDO

v

FUERZA AERODINAMICA
C |” Fu

v
COMUNICACION

y
A

\ 4

LABVIEW

SERIAL - USB

Figura 3.2 Disefio preliminar instrumentacion electrénica.
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El disefio preliminar que se observa en la figura 3.2, consta de la construccién de un
prototipo de instrumentacion electrénica que contiene sensores de presion, temperatura
humedad y celdas de carga.

La instrumentacion electronica implementada es Util tanto en un tunel de viento de tipo
cerrado como de tipo abierto, tiene un sistema de sensores que permiten la
caracterizacion del fluido y el estudio del perfil aerodinamico, ademas del servomotor que
causa la variacion del &ngulo de incidencia del aire con respecto al perfil.

3.2.1. Descripcidn del disefio preliminar

El disefio preliminar de la instrumentacion electrénica consta de:

a. Definicion de dispositivos y software adecuados.
b. Caracterizacién y acondicionamiento de sensores y servomotor.
c. Disefio esquematico de la instrumentacion electrénica:

e Tarjeta principal.
e Tarjeta de sensores.
e Fuente regulada dual.

3.3. Dispositivos y software adecuados

e Los sensores a utilizar son:

Sensor de presion diferencial MPXV5004DP.

Sensor de Humedad HONNEYWELL HIH-4000.
e Los transductores a utilizar son:

Termocupla tipo K.

Celdas de carga.

e Servomotor HITECH HS-322HD.

e El circuito integrado programable a utilizar es el DSPIC33FJ128MC802.
El cual consta de seis entradas analogicas, médulo ADC, médulo PWM, médulo
de comunicacion UART.

e Tarjeta FT232RL, conversion serial-USB.

e Software para simulacion de instrumentacion PROTEUS.

e Software para interfaz de usuario LABVIEW.
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3.4. Caracterizaciéon y acondicionamiento de los sensores y del servomotor

A continuacién se realiza la caracterizacion y acondicionamiento de cada uno de los
sensores y del servomotor. Las tablas de datos que se obtuvieron para cada sensor se
encuentran en el anexo A.

3.4.1. Caracterizacion sensor de humedad

El sensor de humedad relativa utilizado es el Honeywell HIH — 4000, el cual se observa

en la Figura 3.3.

Figura 3.3. Sensor de Humedad HIH-4000 de Honeywell

En la tabla 3.1. se observan las caracteristicas tipicas de operacion del sensor de

humedad.

Parametro Minimo Tipico Maximo
Precisién -3.5%HR - +3.5 %HR
Repetibilidad +0.5 %HR
Tiempo de
respuesta 5s
Voltaje de
alimentacion v 5v 5.8V
Corriente de
alimentacion - 200pA 500ua
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Tabla 3.1. Caracteristicas tipicas de operacién sensor Honeywell HIH-4000.




En la grafica 3.1 se observa la caracterizacion del sensor de humedad, la respuesta es
Voltaje vs porcentaje de humedad relativa, al realizar el analisis por minimos cuadrados

se obtiene la ecuacion (3.1) correspondiente a dicha linealizacién.

304

“altaje V)

E|'\-"-:-Itaje

Linear Fit of JWaltaje

Humedad (HR)

Grafica 3.1. Voltaje vs Humedad.

V =0.03121H + 0.68024 (3.1)

3.4.2. Caracterizacién sensor de presion diferencial

Este tipo de sensor piezoresistivo (Figura 3.4), determina la presion diferencial, consta
de dos boquillas, una se deja al ambiente (con esta se tiene la presion total) y la otra
boquilla se ubica en la zona de pruebas en forma perpendicular al fluido (con esta boquilla
se tiene la presion estética en la zona de pruebas), por lo tanto la presiéon diferencial
corresponde a la presion dinamica del fluido en la zona de pruebas.

Figura 3.4. Sensor de presion diferencial MPXV5004DP.
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CARACTERISTICAS RANGO DE TRABAJO
Rango de Presion 3.92 KPa. Méaximo
400 mmH»0 Maximo
Voltaje de alimentacién 4.75-5.25VDC TIPICO 5.0 VDC
Corriente de alimentacién 10mA Maximo
OFFSET 0,75-1,25 1,25V Maximo

Tabla 3.2. Caracteristicas tipicas de operacidon sensor MPXV5004DP

Teniendo en cuenta las caracteristicas tipicas mostradas en la tabla 3.2, se procede a la
caracterizacion del sensor de presion para lo cual se hizo uso del anemdmetro
EXTECHpara obtener la velocidad del fluido en la zona de pruebas y a partir de esta se
obtiene la presién dinAmica que es la respuesta del sensor de presion de diferencial.

Figura 3.5. Anemémetro Extech para calibracion de sensor de presion.

En la gréfica 3.2 se observa la caracterizacion del sensor de presion diferencial a partir
del anemometro Extech (Figura 3.5, ver caracteristicas anexo E), se obtiene una
respuesta de Voltaje versus Velocidad, al realizar el andlisis por minimos cuadrados se
obtiene la ecuacion (3.2).
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Grafica 3.2. Voltaje vs Velocidad.
v =47.67*Vol -1.59 (3.2
Donde:

v: Velocidad en la zona de pruebas.
Vol: Voltaje correspondiente a cada velocidad registrada.

3.4.3. Caracterizacion Termocupla tipo K.

En este caso es un transductor de temperatura, Termocupla tipo K (NiCr - Ni) como se
observa en la figura 3.6.Llamada también Termocupla Chromel — Alumel, es la termocupla
mas usada en la industria.

Figura 3.6. Termocupla Tipo K

Al realizar el andlisis por minimos cuadrados se obtiene la respuesta de la gréfica 3.3. La
termocupla se caracteriza teniendo en cuenta temperaturas desde 7 °C hasta 25 ° C,
rango de trabajo suficiente para la experimentacion en el tinel de viento.La respuesta de
voltaje versus temperatura de la termocupla corresponde a la ecuacion (3.3).
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Grafica 3.3. Voltaje vs Temperatura.

V =-242*T +616.15 (3.3)
Dénde:

V:  Voltaje correspondiente a cada temperatura registrada.
T:Temperatura.

3.4.4. Caracterizaciéon de Celdas de carga

Las celdas de carga (figura 3.7) son transductores que convierten una fuerza aplicada en
una sefial eléctrica en este caso en voltaje, la conversién se realiza en dos etapas
mediante un arreglo mecénico que deforma una galga Extensiométrica (figura 3.5), la cual

convierte la deformacién en voltaje.

Galga
Extensiométrica

Figura 3.7. Galga Extensiométrica y celda de carga.
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3.4.4.1. Caracterizacion celda de carga C1

La celda de carga C1 se utiliza para sensar la fuerza de sustentacion. La ecuacion 3.4
corresponde a la respuesta del sensor en funcién del peso aplicado a la celda de carga,

presentando una respuesta lineal.

Peso(q)

=l

T T E] 1
“aoltaje W)

Grafica 3.4.Peso vs Voltaje Celda de carga C1.

M = 0.08844 * Vol - 0.01372 (3.4)

Dénde:

M: Peso en gramos.
Vol: Voltaje correspondiente a cada peso registrado.

3.4.4.2. Caracterizacion Celda de carga C2

La celda de carga C2 se utiliza para sensar la fuerza de arrastre (opcional), la ecuacion

3.5. Corresponde a la respuesta de la celda de carga en funcién del voltaje.
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Grafica 3.5.Voltaje vs Peso Celda de carga C2

La figura 3.5 corresponde a la gréfica de la celda de carga, voltaje versus peso aplicado
como se observa presenta una respuesta lineal.

M, = ((V +1.631) / 0.0108)* 0.001 (3.5)

Doénde:

M, : Peso en gramos.
V: Voltaje correspondiente a cada peso registrado.

3.4.4.3. Caracterizacion celda de carga C3

La celda de carga C3 se utiliza para obtener la fuerza de sustentacion. La ecuacion 3.6,
corresponde a su respuesta en voltaje en funcién del peso aplicado. En la grafica 3.6 se

observa su respuesta luego de realizar el analisis por minimos cuadrados encontrando

una respuesta lineal.
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Grafica 3.6. Voltaje vs Peso Celda de carga C3
V =0.0082M - 0.296 (3.6)

Doénde:

M:Peso en gramos.
V: Voltaje correspondiente a cada peso registrado.

3.4.5.Servomotor

El HS-322HD se observa en la figura 3.8, es un servomotor de carga pesada que utiliza
un tren de engranajes de Karbonite, que es cuatro veces mas fuerte que los engranajes
de nylon estandar. Este puede ser llevado aposiciones angulares especificas al enviar
una sefal codificada. Con tal de que una sefial codificada existaen la linea de entrada, el
servo mantendra la posicion angular del engranaje. Cuando la sefialcodificadacambia, la

posicién angular de los pifiones cambia.

Figura 3.8. Servomotor HS-322HD.
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El servomotor HITECH HS-322HD maneja un rango de 0° a 180°.Este sera parte de la
balanza aerodinamica, trabajando en un rango de -30° a 30°, que corresponde al &ngulo
de incidencia del perfil aerodinamico a estudiar.

3.5. Circuito integrado DSPIC33FJ128MC802

Un DSP es un procesador de sefial digitales un tipo de microprocesador que realiza el
procesamiento de datos en tiempo real. Esta capacidad de operacién en tiempo real hace
de un DSP la opcién perfecta para cualquier tipo de aplicaciones.

Basicamente un DSP adquiere una sefial digital y la procesa para mejorar la misma. La
mejora puede ser un sonido mas claro, imagen mas nitida o datos mas rapidos. En la
figura 3.9 se observa un DSP de 28 pines utilizado para la instrumentacién electrénica.

Figura 3.9. Circuito Integrado DSPIC33fj128mc802 de 28 pines

Aunque hay muchos procesadores DSP, la mayoria son disefiados con las mismas
operaciones basicas. Estas caracteristicas se dividen en tres categorias:

e Alta velocidad de céalculos aritméticos.
e Transferencia de datos hacia y desde el mundo real.
e Arquitecturas de memoria de mdltiple acceso.

3.6.1. Mo6dulos DSPIC utiles en la instrumentacién del tinel del viento

A continuacion se describen los mddulos principales utilizados para la implementacion del
sistema de adquisicién y procesamiento de datos que conforman la instrumentacion
electrénica.
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3.6.1.1. Modulo PWM.

El Modulo PWM es una herramienta muy util y utilizada en el campo de las
comunicaciones y de control, puesto que permite modificarle a una sefal digital de
frecuencia constante el tiempo y en alto de la sefial, sin variar la frecuencia, este tiempo
en alto es también llamado DUTY o CICLO UTIL. En la figura 3.10 se observa el cambio
del ciclo util para el rango de angulos que maneja el servomotor, el cual va de 0° a 180°.

90° Ancho de Pulso

* 1.5 ms 1 H

>180° 2ms || | |
0° = 1 ms ‘ ‘

20ms 20ms 20 ms

Figura 3.10. Control de un servomotor mediante el Médulo PWM

3.6.1.2. Modulo ADC

El ADC convierte un valor de tension analégico en su equivalente valor digital expresado
€N unos y ceros en uno o varios registros del DSPIC.

3.6.1.3.M6dulo comunicacién UART

El corazon del sistema de comunicaciones serie es laUART, acronimo
de Universal Asynchronous Receiver-Transmitter. Es un médulo del DSPIC cuya mision
principal es convertir los datos recibidos del bus del PC en formato paralelo, a un formato
serie que sera utilizado en la transmision hacia el exterior. También realiza el proceso
contrario: transformar los datos serie recibidos del exterior en un formato paralelo
entendible por el bus.
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CAPITULO IV.

IMPLEMENTACION DE INSTRUMENTACION ELECTRONICA PARA ELTUNEL DE
VIENTO SUBSONICO BAJO

En el capitulo IV se describen las etapas de implementacién en la instrumentaciéon
electronica, comenzando por el dispositivo programable DSPic, pasando por la
descripcion de la etapa de acondicionamiento de sensores y finalmente la utilizacién del
servomotor.

4.1. Implementacion de la instrumentacion electrénica

En esta etapa se procede al montaje dela tarjeta principal, la tarjeta de acondicionamiento
de los sensores y la fuente regulada, ademas se hace una descripcién de la configuracion
delos modulos a programar en el dispositivo DSP.

4.1.1. Implementacién de la tarjeta principal

En la figura 4.1 se observa el diagrama esquematico de la tarjeta principal, en la cual esta
ubicado el DSPIC33FJ128MC802, que contiene las entradas analogas para los sensores,
el médulo PWM para el control del servomotor, los pines necesarios para reprogramar el
DSPIC en caso de ajustes y los pines encargados de recibir y de enviar la informacién a
una tarjeta FT232RL que permite la conversion de serial a USB y permite la conexién al
PC.

El software disefiado para la configuracion del dispositivo DSPIC consiste en la
programacion de los médulos principales basandose en las librerias para C30 de
Microchip, los médulos principales son: la configuracion de la fuente de oscilacion, las
interrupciones en el programa, el médulo UART, PWM, ADC y DMA (Ver codigo Anexo
D).
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Figura 4.1. Diagrama esquematico tarjeta principal.

En la figura 4.2 se observa la tarjeta disefiada en Ares del programa ISIS de proteus,
siendo posteriormente implementada para programar el codigo en lenguaje C30 DSP
Microchip.
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Figura 4.2. Implementacion de la tarjeta principal.

El programa disefiado para la adquisicion de datos y procesamiento de las sefales
consistié en la configuracion de los moédulos principales y en la programacion estructurada
secuencial a ejecutarse en el microcontrolador, la velocidad de procesamiento esta
configurada al maximo permitido por el dispositivo, con un oscilador de 4 MHz.

En la configuracién del oscilador primario en el DSPic como se observa en la figura 4.3,

se utilizé el modo XT el cual permite utilizar resonadores o cristales de 3 MHz. a 10 MHz
utilizando los pines OSC1 y OSC2. Con los modos PLL se obtiene el maximo rendimiento
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de dispositivo para el procesamiento de datos, los calculos para la configuracion del
oscilador y el PLL se exponen en las ecuaciones (4.1) y (4.2).

. M
Fosc =FIN(———— 4.1
(Nl* N2) (4.1)

Donde F. es la frecuencia de oscilacion del sistema, Fin es la fuente de oscilacion, en la
cual se utiliza un cristal de 4 MHz y los valores de M, N1, N2 son los valores para
configurados con el fin de obtener los 40Mips 0 menos dependiendo de las exigencias a
programar.

* Fosc “4.2)

Con M=80, N;=2 y N,=2. Donde el nimero de instrucciones por segundo F., queda
configurado con una velocidad de 40Mips con una fuente de 4 MHz En la siguiente
imagen se observa el diagrama de configuracibn de la tasa de procesamiento del
microprocesador.

2 A T e
( 0280 (|‘1A)HZ\: ﬂoo-ZB%oMHz\, ;/ 12.5-80”;—!2\
\ ere! / \ (1} \ H

Soaica \ B / \  Here / \ ere /
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VCO }—I—-( PLLPOST )—‘—> Fosc

/

(Crystal. External Clock
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PLLDIV
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Figura 4.3. Configuracion del oscilador primario DSP Microchip.

La configuracion de la interfaz de comunicacion utilizada en el DSPic mediante los
puertos serial los cuales tienen un médulo hardware que es un puente emuladorpara
conexiones de UART a USB, originando un COM virtual en el PC y asi utilizar los mddulos
de configuracion en el software.

La estabilizacion de comunicacionserial se observa en la figura 4.4, se implemento
siguiendo las fases de configuracién basicas e implementado sistemas de interrupcién en
los bloques de codigo correspondientes a la transmision y recepcion de datos, para lograr
lo anterior se refiri6 a la figura 4.6, donde se puede observar los pasos a seguir.
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Figura 4.4. Estabilizacion de configuracién serial DSP Microchip

El Baud Rate definido para la comunicacién serial asincrona esta en los 9600 sin
paridad. La configuracion de la interfaz de comunicacién se observa en las figuras 4.5y
figura 4.6, la cual posee un algoritmoque identifica los niveles de interrupcion, ademas de
tiene un cddigo para la identificacion de las sefiales al ser enviadas o recibidas en el
DSPic; junto con esto se implementd un algoritmo para convertir los datos de tipo flotante
a ASCIl y asi poder ser interpretados por los protocolos de comunicacion serial y
manipulados en la interfaz de usuario (Ver anexo D).

Fcy

UXBRG = -
16* (baud rate)

(4.3)

Dénde:

UxBRG: Registro de configuracion UART.
Fcy:Numero de instrucciones por segundo.
baud rate: Velocidad de comunicacion.

La ecuacion 4.3 permite calcular el valor del registro para la configuracion de la
comunicacion serial del médulo UART.
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Figura 4.6. Configuracidon del Baud Rate para recepcién de datos DSP Microchip
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Los registros de configuracién para la generaciéon de una sefal cuadrada manipulando su
ancho de pulso o PWM se indican en la figura 4.10.Los reguistros mostrados en la figura
4.7, son utilizados en la configuracion del modulo PWM.

Utilizando la ecuacién 4.4, tomada del Anexo E, se obtiene el valor determinado para
configurar el reguistro que permite definir la frecuencia de oscilacion de la sefial cuadrada.

Fcy

PXTPER = -
Fpwm* PXTMR_prescaler

1 (4.4)

Donde la fecuencia Fpwm se define en 50Hz con un PXTMR_prescaler de 64 y a partir de
esto se obtuvo un valor de 12499 para el reguistro PXTPER.
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Figura 4.7. Configuracién del registro PXTPER DSP Microchip.

De la manipulacion de los registros del médulo PWM se obtienen los pulsos que
alimentaran la sefial de estimulo del servomotor a controlar desde el PC con la interfaz de
usuario, siguiendo los pasos que indica la figura 4.8, se logra un configuracién adecuada
para poder utilizar el médulo PWM.

47



Gated Penod Load

= L Sy
Period Fencd
Exter magesier
(PATPER)
ZEo W jo—e I _PEnos Compars| Period Load

" Thmer .
— "~ Zeo-Oetext Drecton
— Conros

Tovem—en o VEi o Contre Tiser
= 138 Loge Segizter
rLr Freccaer o9 - | TR i —
e oTMR —i
Penoe Maxn -ﬂ» Yot =,
] Update Clsacte (UDIS) :
=eser
cameamo ]
P

PTMCD=1:0=
e Erace |
— Upaane Eracee (UE

GaeaDury
- Cycie

Fedtod Mstch

P
—

Time Baze

g
Crepet Conwat
CRSC

Lo
Ly d
1:38]

H

FTNOO<1:0-

Figura 4.8. Configuracion del médulo PWM DSP Microchip.

La ultima etapa en la configuracién del software en el dispositivo programable es el
moédulo ADC vy junto con él se utiliza el médulo DMA, en el cual se puede gestionar los
diferentes puertos a utilizar por el ADC, en total son 6 entradas analégicas que permiten
adquirir las sefales de los diferentes sensores a trabajar en la instrumentacion, la
utilizacion de modulo DMA permite crear un buffer de almacenamiento de datos en el
DSPIC con el que se disminuye la perdida de informacion por gestion de los datos en
bloque, siendo util para esta aplicacion y reduciendo el tiempo de lectura de las 6
entradas analégicas con una resolucién de 12bits.

En la figura 4.9, se observa el esquema para la habilitacién de las 6 entradas analbgicas
con una configuracion de 12bits y con una frecuencia de lectura de 8000Hz para cada una
de las entradas analdgicas.

CHO

Figura 4.9. Esquema para la habilitacién de entradas analdgicas DSP Microchip.

En la figura 4.10, se ilustra el funcionamiento del médulo DMA, en la cual se observa
como se accede a los periféricos del dispositivo, para este caso el moédulo DMA se ha
configurado con un orden de interrupcion o IRQ para el médulo ADC y un determinado
tamafio del buffer para almacenar las direcciones de los datos leidos en el buffer del ADC,
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gue en este caso solo posee un solo buffer para todas las entradas analédgicas del tamafio
de un Word; con la funcionalidad del DMA podemos crear un buffer de 32 Word por cada
entrada analdgica utilizada en el médulo del ADC.
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Figura 4.10. Funcionamiento del médulo DMA DSP Microchip.

El integrado FT232RL (Figura 4.11) es una solucion ideal para reemplazar el puerto
RS232 por el USB en los nuevos disefios. Viene con drivers libres para la mayoria de los
sistemas operativos el cual emplea la emulacion de un puerto serial virtual en el terminal
PC, se ha probado en Windows XP sin tener ningdn Problema al momento de entrelazar
los dispositivos implementados en la instrumentacion.
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Figura 4.11. Diagrama esquematico y Chip para tarjeta FT232RL.

4.1.2. Implementacién de la tarjeta de acondicionamiento de Sensores.

El acondicionamiento de las sefiales originadas por los sensores utilizados en el sistema
permiten manipular la sefal para ajustarla a los niveles de voltaje permitido por el
microcontrolador, en la figura 4.12 se observa el diagrama esquemaético de la tarjeta para
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acondicionamiento de sensores yen el blogue mostrado en la figura 4.13
seimplementocon integrados LM324.

Los integrados LM324 son de bajo costo y menos susceptibles a la estatica, con estos
circuitos integrados se llevé a cabo la primera implementacion en el acondicionamiento
de las sefiales generadas por los sensores.

Esta etapa fue realizada para observar el consumo de potencia requerido por la
instrumentacion electronica en la cual se engloba el sistema mecéanico junto con la
interfaz de comunicacién y el sistema de adquisicion de datos, el consumo de potencia
requerido por los LM324 es mayor en comparacién con la tecnologia CMQOS, por lo tanto
se obtuvo un nivel de potencia adecuado para toda la instrumentacion para luego utilizar
los integrados AD620AN.

Figura 4.12. Diagrama esquematico primera tarjeta de sensores implementada.

Figura 4.13. Vista frontal primera tarjeta de sensores implementada.
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El disefio implementado para el acondicionamiento de sensores se realizé con
amplificadores de instrumentacion AD620AN, el cual se observa en la figura 4.14. Se
utilizaron los amplificadores de instrumentacién AD620ANpara minimizar el consumo de
potencia. Los integrados AD620AN son dispositivos con tecnologia CMOS ideales para
instrumentacion puesto que tienen implementadoun arreglo de amplificadores
diferenciales con una ganancia maxima de 1000 y otras prestaciones que se pueden ver
en el anexo E.

3=

18]

Figura 4.14. Diagrama esquematico tarjeta de sensores con AD620.

Para el disefio de la tarjeta de acondicionamiento de sefiales se utilizaron dosCeldas de
carga, un sensor de presion, , un sensor de humedad, temperatura, un acondicionamiento
de la alimentacion de los sensores y posteriormente las lineas de alimentacién de los
integrados AD620AN, en la tarjeta también se implementé las lineas de alimentacion para
el servomotor con una entrada de la sefial PWM que empalma al servomotor, junto con
estas entradas separadas por una distancia pequefia se encuentra el bus de datos que
conecta las sefales generadas por los sensores, acondicionadas por los amplificadores
de instrumentacion. La figura 4.15 muestra el disefio realizado en ARES, a partir de este
se realiza la implementacion de la tarjeta.
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Figura 4.15. Implementacion tarjeta de sensores con AD620AN.

4.1.3. Implementacién de la fuente regulada

Para el disefio esquematico de la fuente de poder que se observa en la figura 4.16, se
requieren voltajes de +5V, -5V, para los sensores, los amplificadores de instrumentacion
y las celdas de carga. La corriente requerida es de 250mA por lo que se hace uso de un
puente rectificador de 1 Amperio. La fuente implementada en la figura 4.17, consta
ademas de diodos zener que permiten obtener un voltaje fijo y de esta forma evitar
rangos de voltajes por encima de su valor que pueden afectar el buen funcionamiento de
los sensores.
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Figura 4.16. Disefio esquematico Fuente regulada

Figura 4.17. Implementacion de fuente regulada.
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CAPITULO V

DISENO Y CONSTRUCCION BALANZA AERODINAMICA

En el presente capitulo se desarrolla el sistema de balanza aerodinamica, el cual permite
trasmitir el efecto de la fuerza de sustentacién sobre las celdas de carga, descritas en el
capitulo IV y ademas dar soporte al objeto aerodindmico a estudiar, para este caso un

perfil alar.

5.1. Disefio de balanza aerodinamica

El disefio mecanico de la balanza aerodindmica se compone de las partes que se
describen a continuacion:

Soporte para la balanza. El soporte consta de un sistema de nivel, de
espumas para reducir vibraciones sobre las cuales van ubicadas las celdas de
carga, encargadas de registrar las fuerzas de sustentacion.

Estructura para ubicar el perfil alar.De este se toman las fuerzas que actian
sobre el modelo en dos ejes.

Celdas de carga. Las cualesdetectan las fuerzas de arrastre y
sustentacion.

Servomotor. Del cual se desprende una banda delgada que va fija al soporte
gue sostiene el modelo, este mecanismo permite la variacion del angulo de
ataque.

El mecanismo completo estd diseflado para sostener el perfil aerodinamico y ubicarlo
correctamente dentro de la camara de pruebas del tanel de viento.Este mecanismo es
rigido, por lo que hay poca interferencia alrededor del modelo.

La sencillez del soporte permite ubicar facilmente el modelo a estudiar y fijarlo en el
angulo de ataque deseado para su estudio.
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5.2. Implementacién de la balanza aerodindmica

Una vez definidas las partes que componen el disefio de la balanza, se procede a la
construccion de la siguiente forma:

e Base soporte para balanza aerodinamica.
e Sistema de deteccidon de fuerzas aerodinamicas.
e Base soporte servomotor.

5.2.1.Base soporte para balanza aerodindmica.

La figura 5.1 muestra la base de la balanza, la cual contiene un sistema de nivel para
ajustar el sistema de balanzas, sobre esta se fijan las celdas de carga, el soporte para la
deteccion de fuerzas y la base que soporta el perfil aerodinamico.

| o

Figura 5.1. Base soporte para balanza aerodinamica

5.2.2. Sistema de deteccién de fuerzas aerodinamicas.

En la figura 5.2 se observa la implementacién del sistema para detectar la fuerza de
sustentacion en los perfiles alares. Se observa que al producirse una fuerza de
sustentacion Fs sobre el perfil alar, las celdas de carga producen una diferencia de voltaje
en sus terminales, las cuales son procesadas por el DSPic para determinar el cambio de
peso. Este cambio en el peso del perfil sensado por las celdas de carga, se origina por la
variacion del &ngulo del perfil alar causado por el movimiento del servomotor respecto a la
direccion de la velocidad del fluido.
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Figura 5.2. Sistema de deteccidn de fuerzas aerodindmicas

5.2.3. Base soporte servomotor.

En la figura 5.3 se observa la implementacion de la base soporte para el servomotor, el
cual va fijo al sistema que detecta la fuerza de sustentacion.

Figura 5.3.Sistema soporte servomotor unido al sistema de deteccién de fuerzas
aerodindmicas y base soporte perfil aerodinamico.
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5.3. Descripcién construccion de la balanza aerodinamica.

El sistema consta de una plataforma sobra la cual se instalan 2celdas de carga, como se
observa en la figura 5.4, que se utilizan para medir la fuerza de sustentacion, también
consta de un soporte que va fijo al servomotor que permitira variar el angulo de incidencia
de -30 a +30 grados respecto a una horizontal, sobre dicho soporte ira fijo el perfil
aerodindmico a estudiar.

Figura 5.4. Balanza aerodindmica para determinacidn de perfiles aerodinamicos.

5.3.1. Sistema para la determinacién de fuerzas aerodinamicas

Las fuerzas sobre un cuerpo inmerso en una corriente de aire, pueden medirse
directamente mediante el uso de balanzas. Estas balanzas disponen de un elemento
sensor que mide las deformaciones provocadas sobre la balanza por las fuerzas a medir,
de forma que, la conversién de aquellas deformaciones en sefales eléctricas proporciona
un valor proporcional a las fuerzas. Los esfuerzos se miden por medio de celdas de carga
unidas al soporte del perfil alar.

De este sistema de balanza se toman las sefiales de voltaje después de la etapa de
amplificacién (sistema interno de la balanza), se conectan al DSPIC, el cual envia los
datos al PC y seran visualizados a través de LABVIEW. Es a partir de estas sefales que
se obtienen las fuerzas aerodinamicas y por consiguiente los respectivos coeficientes de
sustentacion.
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CAPITULO VI.

DESCRIPCION INTERFAZ DE USUARIO IMPLEMENTADO CON LABVIEW

Un complemento indispensable para la instrumentacion electronica es una herramienta
gue permita visualizar la informacién que se procesa por medio de la electrénica de un
medio fisico, como lo es la zona de pruebas del prototipo de tunel de viento; permitiendo
tener un registro de datos a partir de la experimentacion para un posterior analisis. Por
ello se realiza la interfaz de usuario en un PC por medio de la programacion grafica de
Labview, el cual se describe a continuacion.

6.1. Descripciéon implementacion interfaz de usuario con Labview.

El desarrollo de la programacion grafica en Labview requiere de la organizacion de los
bloques para realizar la adquisicibn de las sefiales en el PC, las sefales son
posteriormente analizadas en un filtro digital desarrollado en Labview. El siguiente bloque
toma los datos y grafica las variables permitiendo de esta manera observar el
comportamiento de la fuerza de sustentacién de acuerdo a una variacién del angulo.

En la figura 6.1 muestra la configuracion para la comunicacioén serial, quese realiza a una
velocidad de 9600 baudios con la finalidad de tener una velocidad 6ptima para la
transmision de los datos del DSPic al Puerto serial del PC, mediante un emulador de
puerto serial. Para este fin se utilizé las funciones VISA serial de Labview.

Figura 6.1. Comunicacién serial con Labview.
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La identificacién de las variables se realiza mediante la busqueda de un identificador
asignado a cada variable desde el programa en el DSPIC, de esta forma se obtienen las
sefiales para un posterior tratamiento en la interfaz.Esta configuracion se repite para las 6
variables adquiridas, la toma de datos de las sefiales se puede considerar simultanea
gracias a un buffer de almacenamiento que ofrece Labview en el modulo VISA, en la
figura 6.2 se observa la configuracidén para el sistema de identificacion de las variables.

Figura 6.2. Configuracién para la identificacion de Variables

La configuracion de la figura6.3, permite enviar una sefal desde el PC al DSPIC el cual
envia su identificador correspondiente, este es clasificado por el programa del
microprocesador. Esta informacién es procesada y enviada almédulo PWM que controla
el giro de un servomotor acondicionado al sistema mecéanico de la balanza aerodinamica.

Figura 6.3. Control de sefial del DSPIC al PC.

En la interfaz realizada para la instrumentacion también se implementé una programacion
grafica para almacenar los datos adquiridos por la interfaz en Labview, en el cual se
obtiene un registro de la informacién procesada. En la figura 6.4, se indica la
configuracion correspondiente al almacenamiento de la informacion obtenida y mostrada
en la interfaz de usuario.
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Figura 6.4. Sistema de almacenamiento de datos.

En la interfaz se realiza la observacién de las graficas mediante la configuracion de
bloques que permiten graficar las sefialesde interéscomo fuerza de sustentacion y el
angulo de ataque de un perfil alar.

En la interfaz de usuario también se programa una visualizacion del perfil alar en el fluido
con la visualizacién de una imagen en la interfaz de usuario nos permite observar el
funcionamiento del giro del servomotor al momento de enviar la orden desde el PC al
DSPICcomo se observa en la figura. 6.5.
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Figura 6.5. Sistema para visualizaciéon del angulo de ataque.

6.2. Pruebadeinterfaz de usuario.

En la figura 6.6 se observa la interfaz de usuario, donde se visualizan las variables méas
importantes, las cuales son mostradas junto con la variacion del angulo y la opcién de
almacenar un archivo con la informacion de los datos analizados en el programa del
DSPIC y en la interfaz de usuario.
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También se observa el comportamiento de los sensores respecto a la variacion del tiempo
y otras opciones donde podemos realizar la calibracion del sistema dependiendo del lugar
donde se esté realizando la medicion de los coeficientes de sustentacion. Ademas
podemos ver comportamientos de las fuerzas que interactlan en el sistema mecanico.

$-5e8eb, 24t

Figura 6.6. Interfaz de usuario implementada con Labview

En la figura 6.7 se observa el comportamiento de las sefiales en la interfaz de usuario
implementada con Labview, las cuales provienen de los diferentes sensores de la
instrumentacion electrénica construida.
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Figura 6.7. Comportamiento de las sefiales en la interfaz de usuario.
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CAPITULO VIl. RESULTADOS

En este capitulo se lleva a cabo la adquisicion de la informacién que genera la
instrumentacion electronica implementada para el prototipo del tinel de viento construido,
de la cual se obtiene: velocidad, presién dinamica, temperatura, humedad relativa, fuerza
de sustentacion y la variacién del angulo de incidencia del perfil respecto a la direccién de
la velocidad del fluido. De estos datos obtenidos se procede a la busqueda de la
caracterizacion del coeficiente de sustentacion de dos perfiles alares, el NACA 4415 y el
CLARK Y, a los que inicialmente se les realiza un estudio tedrico con el fin de comparar
su comportamiento con la informacion obtenida a partir de la experimentacion.

7.1. Calculo del numero de Reynolds para estudiar el comportamiento de los
Perfiles NACA 4415y CLARK Y con el programa Profili 2.16.

A continuacion se realiza un estudio de los perfiles alares CLARK Y y NACA 4415 con
ayuda del software Profili 2.16, que se usa para el estudio de coeficientes aerodindmicos
a bajos numeros de Reynolds.

Antes de proceder a la simulacién es necesario el calculo del nimero de Reynolds, a
partir del software Profili 2.16, como se observa en la figura 7.1, para ello suponemos una
altura de vuelo del perfil, fijamos la velocidad que en este caso es la velocidad de la zona
de pruebas en el tunel de viento y la cuerda de dicho perfil.

Aultitud : 10000 metras

‘elocidad : |4.DEI |metros.-"segund0 j

Cuerda del ala: [12.00 centimetroz

Fe calculado: 13535
Altitud 10000 metros

Welocidad : |B.DD | metros/segundo = |

Cuerda del ala: [12.00 centimetros
Fecalculado: |27130

Figura 7.1. Obtencién del Namero de Reynolds con el programa Profili2.16.
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En la tabla 7.1 se realiza la comparacion del nimero de Reynolds obtenido en base a
Profili y el numero de Reynolds a partir de las condiciones reales de los perfiles a
estudiar, encontrando que el comportamiento de lascurvas de C,_ vs Alpha son similares
en estos rangos de numeros de Reynolds por tanto se realiza la comparacion de las
gréficas C_ vs Alpha para los Reynolds de 14000 para 4 m/s y 27000 para 8 m/s, tanto
para el perfil CLARK Y y el perfil NACA 4415.

OBTENIDA EN: PERFIL VELOCIDAD REYNOLDS

PROFILE 2.16 con L=0.12 m (Cuerda) CLARKY 4 ml/s 13595~14.000
Calculado con la ecuacién (1.19) CLARKY 4 ml/s 12886~13.000
Con u=1.7x10" y L=0.056m (Envergadura)

PROFILE 2.16 con L=0.12 m(Cuerda) CLARKY 8 m/s 27190=27.000
Calculado con la ecuacion (1.19) CLARKY 8 mis 25773~26.000
Con p=1.7x10" y L=0.056m (Envergadura)

PROFILE 2.16con L=0.12 m(Cuerda) NACA 4415 4 mls 13595=14.000
Calculado con la ecuacion (1.19) NACA 4415 4m/ 10355=10.000
Con p=1.7x10"y L=0.045m (Envergadura)

PROFILE 2.16 con L=0.12m(Cuerda) NACA 4415 8 mis 27190=~27.000
Calculado con la ecuacion (1.19) NACA 4415 8 mis 20710~21.000
Con p=1.7x10"%y L=0.045m (Envergadura)

Tabla 7.1. Comparacion de nameros de Reynolds con Profili 2.16 y con los datos de los
perfiles construidos.

7.2. Estudio Tedrico del comportamiento del perfil aerodindmico CLARK Y.

El perfil aerodindmico CLARK Y, es un perfil plano convexo muy util para modelos tipo
trainer (de entrenamiento) por la fuerza de sustentacién que genera a velocidades bajas.

ai i

Figura 7.2. Perfil aerodinamico Clark Y. a. Perfil Tomado de Profili 2.16. b. Perfil Construido.

Debido a que la velocidad en el tinel de viento es de 4 m/s y8 m/s, se optd por este tipo
de perfil, primero se realiza una simulacién del comportamiento del perfil con Profili 2.16. y
posteriormente se procede a la experimentacion en el tinel de viento con el fin de
corroborar los resultados obtenidos y asi comparar el comportamiento del simulador vs
comportamiento en el tanel de viento.
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Figura 7.3. Condiciones de Alphay Niumero de Reynolds para el perfil Clark Y en el
simulador Profili 2.16.

A partir de estos datos se obtienen las curvas de C_ vs Alpha con Profili 2.16, como se
observa en la figura 7.1, con las cuales se compara el comportamiento de este perfil con
las condiciones que presenta el tinel de viento.

Cllzlpha]: Cl[zlpha):

alpha alpha

Grafica 7.1. CL vs a CLARK Ycon Profili 2.16, a. con v=4 m/s, Re=14.000.
b. v=8 m/s,Re=27.000.

63



7.3. Estudio Tebrico del comportamiento del perfil aerodindmico NACA 4415

Los perfiles NACA son una serie de perfiles que fueron creados por la NACA (National
Advisory Committee for Aeronautics), donde cada digito expresa un valor de sus
caracteristicas mas representativas:

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

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

e Los dos ultimos digitos describen el maximo espesor como % de la cuerda.

Asi para el perfil NACA 4415:

e Maxima curvatura al 4%.
e Maxima curvatura localizada al 40% (0.4 cuerdas) del borde de ataque.
e Maximo espesor del 15% de la cuerda.

El perfil NACA4415, es un perfil que tiene un 4% de altura maxima de la linea media,
situado al 40% del borde de ataque y con un espesor relativo del 15% de la cuerda.

a5 Gl

Figura 7.4. Perfil aerodinamico NACA 4415.a. Perfil Tomado de Profili. b. Perfil Construido.

En la figura 7.2 se observan las curvas C, vs Alpha con las cuales se realiza la
comparacion con los datos obtenidos a partir de la experimentacion.

Ciwpral Chwptag

o8

g | N

© s o0 5 10 = w0 A o 4 w© AL

spha v

Grafica 7.2. CL vs a NACA 4415 en Profili2.16, a. con v=4 m/s, Re=14.000.
b. v=8 m/s,Re=27.000
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7.4. Obtencién experimental de coeficientes de sustentacion perfiles NACA 4415y
CLARK Y, para numeros de Reynolds de 14.000 y 27.000.

e oo i vees Bl Bl et Bl e e B

Sensor de humedad

Celda de carga opcional =
Celda de carga Fs1
Celda de carga Fs2

Sensor de Presion
Sensor de temperatura -

o) — S— . P—
4 %6 (e n0e MEN D00 X000 JO8 400 WO WOD W0 W0 MDD W0 MO0 oM
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Figura 7.5. Prueba 2 Perfil CLARK Y, comportamiento sensores con interfaz de usuario en
Labview, V=8m/s.

En la figura 7.5 y 7.6, se observa el comportamiento de los sensores, entre los cuales se
observan las celdas de carga que detectan las fuerzas Fg; y Fs,, estas se encargan de
medir las fuerzas de sustentacién, cuando el angulo de incidencia es positivo se ve un
decremento de peso originando sustentacion positiva y cuando el angulo de incidencia es
negativo, se observa un incremento de peso lo que causa disminucion en la fuerza de
sustentacion. Igualmente se observa el comportamiento del sensor de presion, el cual
presenta pequefas fluctuaciones en la velocidad, las cuales afectan un poco la obtencién
de los coeficientes de sustentacion.

rove NG veeint [ T B v R v

Sensor de humedad

§ Celda de carga opcional =
| Celda de carga Fs1
| Celda de carga Fs2

Sensor de Presion
Sensor de temperatura

T R I ]
Tew

Figura 7.6. Prueba 2 Perfil NACA 4415, comportamiento sensores con interfaz de usuario en
labview Prueba 2, V=8 m/s.
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7.4.1. Resultados perfil CLARK Y para Numeros de Reynolds de 14.000 y 27.000.

En las gréficas7.3 y 7.4, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentacion para el
perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,00678m?, cuerda de 12cm y una envergadura de
5,6 cm, a una velocidad de 4m/s, con una temperatura de 24.7°C y una humedad relativa

del 79%, en recinto cerrado.

0.7 o

¢ Experimental

081 | —e—Teorica

] CLARKY 4ms
Linealizacion Exp
—— Linealizacion Ten

cL

Grafica 7.3. CL vs Alpha PERFIL CLARK Y prueba 1, V=4m/s.

En las graficas7.3 y 7.4, se observa que los datos se encuentran un poco separados de
los datos obtenidos tedricamente con el programa Profili 2.16, esto es debido a la
relacién que presenta el software Profili 2.16 con el area superficial del perfil, la cual se
considera como infinita, la presencia de pequefios vértices o turbulencias asociadas al
ducto del tanel debido a su geometria cuadrada, la poca energia que posee el
fluidovulnerable a perturbaciones y la forma del perfil construido, que difiere un poco del

perfil estudiado en Profili 2.16.

Al realizar Linealizacion tanto del comportamiento teérico como experimental de las
graficas7.3 y 7.4, de CL vs ALPHA, se obtienen las pendientes correspondientes a cada
grafica con el fin de comparar que tan separados se encuentran los datos teéricos
respecto de los experimentales.

m; - Mg
m+

Error porcentual :‘ *100 (7.1)
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Linealizacion grafica 7.3.:

Pendiente tedrica m=0.04939.
Pendiente Experimental mg=0.03477.
Estimando un error relativo respecto a la gréfica tedrica se tiene:

Error porcentual =29,6 %

En la grafica7.3, la ubicacion de la sonda de velocidad (Sensor de presion), se encuentra
a 3 cm del borde de ataque del perfil alar (en &ngulo 0°), generando perturbaciones entre
el fluido y el perfil alar.

07

=#— Experirmntal
08 - —e—Teorica
CLARKY 4ms
0.5+ — Linealizacion Exp
h —— Linealizacion Teo

0.4 -

0.3

CL

02

ALPHA

Grafica 7.4. CL vs Alpha PERFIL CLARK Y prueba 2, V=4m/s.

En la gréfica7.4, se realizaron cambios en la ubicacion de la sonda de velocidad (Sensor
de presion), se trasladé a una distancia de 6cm referente al borde de ataque del perfil,
puesto que al variar el angulo en forma negativa se producian turbulencias del fluido
reflejadas en la lectura de velocidad. En este caso se obtuvo una medida de velocidad
estable durante la prueba.

Linealizacion grafica 7.4.:
Pendiente tedrica m=0.06693.
Pendiente Experimental mg=0.08563.

Estimando un error relativo respecto a la gréfica tedrica se tiene:

Error porcentual =27,9%
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En las graficas 7.5y 7.6, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentacion para
el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,00678m?, cuerda de 12cm y una envergadura
de 5,6cm, a una velocidad de 8m/s, con una temperatura de 24.7°C y una humedad

relativa de 79%, en recinto cerrado.

1.0 —

| | —#—Experimental

0e - |—a=—Teorca
——Linaelizacion Exp
—— Linealizacion Teo

0.6

0.4 -

0.2

0.0~

CL

-0.2
0.4 -
-0.6
-0.8 —_

-1.0

ALPHA

Grafica 7.5. CL vs Alpha PERFIL CLARK Y prueba 3, V=8m/s.

En la gréfica 7.5, se tenia la sonda ubicada a 3cm referente al borde de ataque del pefrfil,
por lo que se present6 una variaciéon del 21% respecto de los datos tedricos.

Linealizacion grafica 7.5.:
Pendiente tedérica my=0.04939.
Pendiente Experimental mg=0.0389.

Estimando un error relativo respecto a la gréfica tedrica se tiene:

Error porcentual =21%
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Grafica 7.6. CL vs Alpha PERFIL CLARK Y prueba 4, V=8m/s.

Linealizacion grafica 7.6.:
Pendiente tedrica mr=0.06698.

Pendiente Experimental mg=0.05895.
Estimando un error relativo respecto a la gréfica teérica se tiene:

Error porcentual =12 %

En la grafica 7.6, se reubicé la sonda de velocidad (Sensor de presion) a una distancia de
6 cm respecto al borde de ataque del perfil, logrando una grafica experimental mas
cercana a la teérica y un comportamiento constante de la velocidad durante la prueba.
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CL CL

ALPHA TEORICO | EXPERIMENTAL
-4 -0.4 -0.27722
-3 -0.2994 -0.23077
-2 -0.1983 -0.09224
0 -0.0086 0
1 0.064 0.0922
2 0.1298 0.04612
3 0.1872 0.27693
4 0.3409 0.36963
5 0.4427 0.2776
6 0.3374 0.27807
7 0.3852 0.41794
8 0.4933 0.4189
9 0.5806 0.46666
10 0.6356 0.51483
11 0.6786 0.56345
12 0.7119 0.75394
13 0.7798 0.85147

Tabla 7.2. Datos CL vs Alpha Perfil CLARK Y, correspondientes a la gréafica 7.6.

En la tabla 7.1. Se observan los coeficientes de sustentacion versus angulos de ataque,
tanto tedéricos como experimentales. Debido a que las galgas fueron calibradas para
detectar a partir de 1 gramo (resolucién) se presentaron ciertas variaciones de los
coeficientes de sustentacion haciendo que la gréafica experimental difiera en un 12%

respecto del estudio tedrico.

7.4.2. Resultados perfil NACA 4415 para Numeros de Reynolds de 14.000 y 27.000.

En las graficas 7.7 y 7.8, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentacion para
el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,0054m?, cuerda de 12cm y una envergadura de

4,5cm, a una velocidad de 4m/s, con una temperatura de 24.7°C y una humedad relativa

del 79%, en recinto cerrado.
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Grafica 7.7. CL vs Alpha PERFIL NACA 4415 Y prueba 1, V=4m/s.
Linealizacion grafica 7.7.:

Pendiente tedrica m=0.04358.
Pendiente Experimental mg=0.03534.

Estimando un error relativo respecto a la gréfica tedrica se tiene:

Error porcentual =19 %

En la gréfica 7.7. se observa que los resultados experimentales difieren en un 19%
respecto de los teéricos, esto es debido a la ubicacion de la sonda a 3 cm del perfil
ocasionando una caida de presion que traduce en un cambio de velocidad en los datos
enviados al PC y por tanto una variacion en los coeficientes de sustentacion.

En la gréfica 7.8, se realizaron cambios en la ubicacion de la sonda de velocidad (Sensor
de presidn), se trasladd a una distancia de 6 cm referente al borde de ataque del perfil,
logrando una disminucién de error porcentual del 19% al 18% y por tanto una gréafica
experimental mas cercana a la tedrica.
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Grafica 7.8. CL vs Alpha PERFIL NACA 4415 prueba 2, V=4m/s.

Linealizacion grafica 7.8.:
Pendiente tedrica m=0.04247.

Pendiente Experimental mg=0.0346.

Estimando un error relativo respecto a la gréfica tedrica se tiene:

Error porcentual =18 %

En las graficas 7.9y 7.10, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentacion para
el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,0054m?, cuerda de 12cm y una envergadura de
4,5cm, a una velocidad de 8m/s, con una temperatura de T=24.7°C y una HR=79%, en

recinto cerrado.
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Grafica 7.9. CL vs Alpha PERFIL NACA 4415 Y prueba 3, V=8m/s.

Linealizacion grafica 7.9.:

Pendiente tedrica m=0.0697.
Pendiente Experimental mg=0.0507.
Estimando un error relativo respecto a la gréfica teérica se tiene:

Error porcentual =27 %

En la gréfica 7.9. se observa que los resultados experimentales difieren en un 27%
respecto de los tedricos, esto es debido a la ubicacion de la sonda a 3 cm del perfil
ocasionando una caida de presion que traduce en un cambio de velocidad y por lo tanto
se obtienen coeficientes de sustentacion experimentales respecto de los tedricos.

En la grafica 7.10. se observa que los resultados experimentales se encuentran mas
cercanos respecto de los tedricos en un 13% respecto de los tedricos, esto es debido a la
ubicacion de la sonda a 6 cm del perfil con lo que se obtuvo una velocidad constante de
aproximadamente 8m/s.
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Grafica 7.10. CL vs Alpha Perfil NACA 4415 prueba 4, V=8m/s.

Linealizacién grafica 7.10.:

Pendiente tedrica m=0.06978.
Pendiente Experimental mg=0.06056.
Estimando un error relativo respecto a la gréfica teérica se tiene:

Error porcentual =13 %

En la tabla 7.2. Se observan los coeficientes de sustentacion versus angulos de ataque,
tanto tedricos como experimentales. Debido a que las galgas fueron calibradas para
detectar a partir de 1 gramo (resolucién) se presentaron ciertas variaciones de los
coeficientes de sustentacién haciendo que la gréafica experimental difiera en un 13%

respecto del estudio tedrico.
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a® CL TEO CL EXP
-5 -0.4785 -0.3485
-4 -0.4556 -0.174
-3 -0.3791 -0.1159
-2 -0.2905 -0.4053
-1 -0.2081 -0.1158
0 -0.1113 -0.0579
1 -0.0317 0
2 0.0355 0
3 0.099 0.17385
4 0.1595 0.17404
5 0.2171 0.40664
6 0.2717 0.34913
7 0.3566 0.34983
8 0.4395 0.46751
9 0.5131 0.46873
10 0.5885 0.52887
11 0.6604 0.64849
12 0.6752 0.76912
13 0.7008 0.65332

Tabla 7.3. Datos CL vs Alpha Perfil NACA 4415, correspondientes a la gréfica 7.10.
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CAPITULO VIII.

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO

8.1. Conclusiones

De acuerdo al disefio conceptual y preliminar de la instrumentacion electrénica se
construy6 un equipo basico y funcional que cumple las caracteristicas requeridas en un
tunel de viento subsoénico bajo, ademas de ser econdmico en la adquisicion de los
elementos que conforman dicho equipo,puesto que permite obtener valores de
temperatura, humedad relativa, presion dinamica, velocidad y fuerzas de sustentacion..

Se disefié e implemento una instrumentacion electronica basica, adecuada para realizar
ensayos aerodinamicos en tunel de viento, permitiendo la obtencion de los coeficientes de
sustentacion correspondientes a los perfiles alares NACA 4415y CLARK Y.

Se disefi6 e implemento una balanza con el fin de obtener las respectivas fuerzas de
sustentacion, a partir de dos celdas de carga y la variacion del angulo de incidencia por
medio del servomotor.

Se implementé un prototipo de tinel de viento subsénico bajo en el que se realizaron
pruebas para obtener medidas de presion, temperatura, fuerza de sustentacion y presion
dindmica, de la cual se obtuvo la velocidad para cada experimento y a partir de estos
datos se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentacion para los perfiles NACA
4415y CLARK Y con numeros de Reynolds de 14.000 y 21.000.

La Velocidad en la zona de pruebas se puede variar desde 4m/s y 8 m/s, con lo que se
tiene un numero de Reynolds de 21.657 y de 43.315, para la zona de pruebas
respectivamente, permitiendo un estudio aproximado de los coeficientes de sustentacién
para perfiles alares y en general de objetos aerodindmicos.

Para la obtencion de resultados con un bajo error porcentual, es importante fijar un punto

de ubicacion de la sonda de presion, de tal forma que esta no interfiera entre el fluido y el
perfil, alterando la obtencién de la velocidad del fluido.
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Las caracteristicas del fluido a velocidades bajas permiten obtener un comportamiento
laminar debido a que las particulas de aire tienden a obedecer una trayectoria lineal en la
zona de pruebas, sin embargo no es suficiente considerar una baja velocidad para
obtener un flujo laminar, puesto que este fluido interacta con un ducto de forma
cuadrada lo cual favorece la existencia de vortices en la trayectoria del fluido haciendo
gue existan fuerzas viscosas. Considerando lo anterior se opté por manipular velocidades
no mayores a 10 m/s, debido a las dimensiones de la zona de pruebas en el tunel de
viento.

La balanza encargada de medir las fuerzas de sustentacion que experimenta el perfil alar
debido a la interaccion con el aire a cierta velocidad, se ven afectadas por el origen de
otras fuerzas que experimenta el perfil alar, como lo es la fuerza de arrastre la cual
perturba el sistema disefiado para trasmitir la fuerza de sustentacion a los dispositivos
encargados de sensar las deformaciones de interés. La baja velocidad del fluido del aire
desarrollada en la zona de pruebas del tinel de viento ayuda a que dichas perturbaciones
sean minimas por lo que se pueden despreciar dichos efectos.

Las gréficas obtenidas de C, vs Alpha para los perfiles alares estudiados a velocidades de
4 m/s, presentan errores porcentuales elevados debido al comportamiento del perfil para
angulos de incidencia negativos, este error se puede disminuir despreciando los efectos
de la sustentacion negativa puesto que en la practica los perfiles responden
adecuadamente a angulos de incidencia mayores a 0°.

Las graficas obtenidas de C. vs Alpha para los perfiles alares estudiados a velocidades de
8 m/s, presentan errores porcentuales de aproximadamente el 13% debido al
comportamiento del perfil para angulos de incidencia negativos, este error se puede
disminuir despreciando los efectos de la sustentacién negativa puesto que en la practica
los perfiles responden adecuadamente a angulos de incidencia mayores a Q°.

Las graficas obtenidas de C, vs Alpha para los perfiles alares estudiados a velocidades de
8 m/s, presentan errores porcentuales de aproximadamente 13% menores a los obtenidos
para velocidades de4 m/s del orden de 27%, puesto que los perfiles alares presentan una
mayor fuerza de sustentacibn a mayor velocidad, debido a que las celdas de carga
detectan pesos de 1 gramo en adelante coincidiendo con los pesos obtenidos para las
respectivas fuerzas de sustentacion para angulos de incidencia positivos, por lo que este
porcentaje de error se puede disminuir despreciando los efectos de los angulos de
incidencia negativos.

Las diferencias entre la experimentacion realizada con la instrumentacion y los datos a
obtenidos a partir de Profili 2.16, se deben a las consideraciones geométricas por parte
del software Profili y la experimentaciéon.Aunque en ambos casos se tienen semejanzas
geomeétricas como la longitud de la cuerda y la aproximacion del numero de Reynolds,

77



estas no son suficientes, puesto que en el software no se tiene en cuenta la dimensién de
la envergadura. Al considerar la dimension de la envergadura en la experimentacion se
tiene la presencia de efectos que afectan la medicion de las fuerzas de sustentacién, los
cuales no se consideran en el software Profili 2.16.

8.2. Trabajo futuro

Dando continuidad al trabajo realizado seria conveniente la implementacion de un tanel
de viento con un motor de mayor potencia que permite realizar ensayos aerodindmicos a
mayor velocidad, ademéas se recomienda una construccion tipo octogonal para mantener
un flujo laminar.

Para obtener los coeficientes de arrastre y coeficientes de momentos es necesario

redisefiar el sistema de balanza aerodinamica de tal forma que permita obtener las
fuerzas de arrastre y los momentos a los que se ve sometido un objeto aerodinamico.
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ANEXOS

Anexo A: Tablas de datos caracterizacion de sensores utilizados en la
instrumentacioén electrénica.

Caracterizacion sensores instrumentacion

Voltaje Velocidad Presién dinamica
V) (m/s) (Pa)

0.0354 0 0
0.0356 0 0
0.22 9.1 40.49409
0.225 9.24 41.7496464
0.23 9.3 42.29361
0.084 3.1 4.69929
0.085 3.15 4.8521025
0.086 3.2 5.00736
0.0772 2.16 2.2814784
0.0773 2.17 2.3026521
0.0774 2.18 2.3239236

Tabla A. Voltaje vs Velocidad y Presi6on Dinamica

Temperatura (°C) Voltaje (mV)
2 550
3 528
8 428

13 285
15 262
16 233
17 221
18 168
19 144
20 132
21 101
22 78

23 75

Tabla B. Voltaje vs Temperatura Termocupla tipo K
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Voltaje Humedad
(V) %HR
2.25 50
242 55
2.52 60
2.85 70

3.015 75
3.2 80

Tabla C. Voltaje vs Humedad, Sensor HIH 4000.

Peso (g) Voltaje(V) Peso (g) Voltaje(V)
0 0,824 60 1,432
2 0,846 64 1,523
4 0,868 69 1,567
6 0,889 73 1,614
8 0,912 77 1,658

10 0,934 82 1,707
12 0,956 86 1,753
13 0,965 91 1,802
14 0,978 99 1,918
16 0,999 113 2,076
17 0,965 127 2,234
21 1,019 141 2,388
26 1,064 155 2,543
30 1,111 168 2,700
34 1,160 183 2,857
39 1,200 197 3,014
43 1,246 204 3,092
47 1,336 211 3,175
52 1,384 218 3,249
60 1,432 223 3,307

Tabla D. Voltaje vs Peso en la galga G1
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Peso (g) Voltaje(mV) Peso (g) Voltaje(mV)
0 -1,615
2 -1,594 82 -0,727
4 -1,572 86 -0,685
6 -1,551 91 -0,637
8 -1,530 99 -0,540
10 -1,508 113 -0,401
12 -1,487 127 -0,251
13 -1,465 141 -0,098
14 -1,444 155 0,051
17 -1,431 168 0,204
21 -1,382 183 0,356
26 -1,334 197 0,512
30 -1,290 204 0,588
34 -1,242 232 0,899
39 -1,194 260 1,191
43 -1,146 289 1,495
47 -1,104 317 1,802
52 -1,056 345 2,106
56 -1,007 373 2,410
60 -0,964 401 2,711
64 -0,916 429 3,018
69 -0,868 439 3,133
73 -0,824 451 3,246
77 -0,775 455 3,302
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Tabla E. Voltaje vs Peso en la galga G2




Peso (g) Voltaje(V) Peso (g) Voltaje(V)
0 -0.296 56 0.200
2 -0.278 64 0.275
4 -0.260 73 0.350
6 -0.243 82 0.426
8 -0.226 91 0.505

10 -0.208 113 0.697
12 -0.191 141 0.945
13 -0.182 168 1.192
14 -0.173 183 1.316
16 -0.156 197 1441
17 -0.146 204 1.503
21 -0.106 211 1.566
26 -0.067 218 1.627
30 -0.028 245 1.875
34 0.007 274 2.128
39 0.046 331 2.625
43 0.085 388 3.124
47 0.121 402 3.250
52 0.160 409 3.310

Tabla F. Voltaje vs Peso en la galga G3
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AnexoB: Construccién primer prototipo para deteccién de fuerzas de sustentacion

Sistema de detecciédn de fuerzas aerodinamicas

Ubicacién de Balanzas

-1
)

o

Sistema de deteccion de fuerzas aerodinamicas

Base soporte servomotor

Sistema soporte servomotor
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Base soporte para perfil aerodinamico

Base soporte para perfiles aerodinamicos

Sistema de Giro del servomotor al soporte del perfil alar

x i

Ensamblaje del sistema de Balanza aerodindmica

Balanza aerodinamica para determinacion de perfiles aerodinamicos
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Anexo C: Comportamiento instrumentacion e interfaz de usuario

Obtencion de C. para el Perfil CLARK Y con Alpha=2°
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Comportamiento de sensores durante experimentacién y visualizacion del angulo de

incidencia.

susTENTACION Cl ws Angulo EIT, " . I

ANGLLD

Obtencién experimental de C_ para el perfil CLARKY a 8 m/s en la interfaz de usuario.
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Anexo D: Cédigo fuente programa de Instrumentacion electrénica.

#include<p33FJ128MC802.h>

#include<stdio.h>

#include<stdlib.h>

#include<math.h>

#include<pwm12.h>

#include <stdlib.h>

#include <libg.h>

#include <uart.h>

#include <string.h>

#define FCY 40000000

#define BAUDRATE 9600

#define BRGVAL ((FCY/BAUDRATE)/16) - 1
_FOSCSEL(FNOSC_FRC); // SELECCIONA LA FUENTE DEL OSCILADOR,
_FOSC(FCKSM_CSECMD & OSCIOFNC_OFF & POSCMD_XT); //Switching Mode
_FGS(GWRP_OFF & GSS_OFF); // Proteccion del codigo
_FWDT(FWDTEN_OFF); /I Perro Guardian Desactivado
unsignedintdutycyclereg;

unsignedintdutycycle;

unsigned char updatedisable;

unsignedintDmaBuffer = 0;

unsignedintBufferA[6] __ attribute__ ((space(dma),aligned(32))); // 6ANx1word
unsignedintBufferB[6] __attribute__ ((space(dma),aligned(32)));
voidProcessADCSamples(unsigned intvalBuff[6]);
voidenablelnterrupts(void)

{SRbits.IPL = 0;

return;}

voidinitinterrupts(void)

{

INTCON1bits.NSTDIS = 0;

IPC3bits.AD1IP=7;

IPC1bits.DMAQIP=7;

IPC2bits.U1RXIP=7;

IFSObits.AD1IF=0;

IFSObits.DMAOIF=0;

IFSObits.U1TXIF=0;

IFSObits.U1RXIF=0;

IFSObits.DMAOIF=0;

return;

}

voidint_UART (void)

{

U1MODEDbits.STSEL = 0; // 1 Stop bit

U1MODEDbits.PDSEL = 0; // No Parity, 8 data bits
U1MODEDbits.ABAUD = 0; // Auto-Baud Disabled
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Anexo E: Datasheets circuito DSPic y sensores utilizados en la instrumentacién

Datasheet Amplificador de instrumentacién AD620

Low Cost Low Power
Instrumentation Amplifier

AD620

FEATURES
Easy touse
Galn set with one axtamal resistor
{Gain rangs 1 to 10,000}
Wide power supply range (=23 Vo 13V}
Higher performance than 3 op amp |A designs
Avallabls in 8-Jsad DIP and SOIC packaging
Low power, 1.3 mA max supply current
Excellent dc porformance (B grads)
50 pV max, Input offset voltage
0.6 pV/~C max, input offsot drift
1.0nA max, Input blas current
100 d8 min common-moda rejection ratio (G = 10)
Low nolsa
9 nV/yHz & 1 kHz, Input voltage nolse
0.28 pV p-p molzs (0.1 Hz to 10 H)
Excallont ¢ spact)
120 kHz bandwidth (G - 100)
15 ps settling time to 0.01%

Table 1. Next Generation Upgrades for AD620

Part Comment
“AhEan Bettor specs at lower pnce
ADe222 Daal channel or differantial out
ADs226 Low power, wide input range
AD2220 FET input
223 Bast gain accuracy
ADa29s +2 predsion op amps or differential out
ADs4a29 Ultra low noise
RBov. H

94

CONNECTION DIAGRAM
n [T} ] =

~[5] apez [f]r '

TOR S

Figuve 1. 8 Lood PONP (N, CERDP (03, and SO ) Poackoges
PRODUCT DESCRIPTION

The AD620 15 2 low cost, high accuracy mstrumentation
ampifier that reguires only ome external resistor to set gains of
1 to 10,000. Furthermore, the AD620 features 2-lead SOIC and
DIP packaging that is smaller than discrete designs and offers
Jower power (caly 1.3 mA max supply current), making it a
good fit for battery-powered, portable {(or remote) apphcations.
The AD620, with its high acouracy of 40 ppm maximum
nonlineanty, low offset voltage of 50 gV max, and offset dnft of
©.6 uVi*C max, is ideal for use in peecision data acquisition
systems, soch 23 weigh scales and transducer interfaces.
Faréhermore, the low notse, low inpat bias aurent, and low power
of the ADGZ0 make it well saited for medical apphications, sach
as BCG and ree blood i

The low input bas current of 1.0 oA max is made possible with
the use of SuperSeta processing in the input stage The ADs20
warks well 25 a preamplifier due to its Jow isput voltage noise of
aVANHzat 1 kHz 025 uV p-p mihe 0.1 Hz 1o 10 Hz band,
and 0.1 pA/VHz inpat current noise. Also, the AD620 s well
sutied for mmltiplexed spplications with its settiing time of 15 ps
0 0.01%, and its cost is Jow encugh to enable designs with one
m-zmp per channed

P L s

3o ]
u //...‘-:.._
ey
a’ ANm s
| Yoot & = F: 1
i"— I

Figure 2. Theoe Op Amp M Designs vi AD630

Way, P.O. Box 9106, Norwood, MA 020629106, US.A.
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Datasheet DSPIC33FJ128MC802

MICROCHIP

dsPIC33FJ32MC302/304,
dsPIC33FJE4MCX02/X04 AND
dsPIC33FJ12B8MCX02/X04

High-Performance, 16-bit Digital Signal Controllers

Operating Range:
* Up 40 MIPS operabon dat 3.0V -3.6W]:

- Indusirial temperature range [(-£0°C o +B5"C)

- Exfended i=mperature ranges (-40°C io +125°C]
* Up o 20 MIPE opsralon at 3.0V -3.8V):

= High temiperaiure ange [~20"C o +140"°C)

High-Performance DSC CPU:

* Modfied Harvand archEechune
* & oompller opimized instnuction set
* &bt wide data path
v Zd-hit wide Insructions
* LUnear program memory addressing up bo 4
nsinucfion wonds
* Linear dats memory addressing up o 64 Ebytes
* 53 base instnucHons: mosty 1 word/ cyche
* Twao 40-bi acoamulaiors wiih mounding and
saluraion opfions
v Feybie ard powerful addressing modes:
- Indirect
- Modulo
- BE-Reversed
* Bofware siack
* 96 ¥ 16 fracioralinbeger mulply operaticns
* 3216 and 16/ E dvide operabons
» Bingle-cyck multiply and aocurmulkie:
- Aocumubyior write back for GEF operations
- Dual dats febch
* Up o +16-bit shifts fior up o 40-DE dala

Direct Memory Access [DMA):

* S-channal hardwane DA
* WUip ko 2 Kbytes dual poried DA buffer snes (DA
oA ) o slone data ransfemred wia DA
- Alows dats transfer betaesen RAM and a
perpieral while CPU |s eyscuing oode [mo
cycle siEaling)
* Blost peripherals suppork DA

Timers/Capture/Compare/PY¥WM-

TimerCouriers, up 1o five 16-bE fmers:
- Can pair up by make teo 32-bit Hmers

- O Hmeer runs as a Real-Time Clock with an
extemal 32 768 kHz oscliaior

- Frogrammable prescaler

Inputt Caphune {up bo four channels):

- Capbure on up, down of both adges
= 1E-bit capiure Inpuf functions

- de-gaag FISO on asch captuns
Cutput Compare (up b four chamnels):
- Zingie or Dual 16-0it Compars mode
- 15-bit GlEchiess PWK mode

Hardwane Real-Time Clock and Calkerdar
RTSE:

- Frowvides clock, calendar and alarms functons

Intermupt Controller:

E-Cyrle latEnCcy

Up 10 53 avallable Inl=rupt sowrces
Up 1o thres external intsrupts
Seven programmaiie prionty levels
Five processor excepbans

Digital WO

Periphienal pin Seiect functonallty

Up 1o 35 programmable digkal |40 pins

Wi ke-upimermupt-on-Change forup i 31 pins
Outpak pires can drive froem 3,00 B 2EW

Up io 5 oufput with open drain configuration
All digital imput pins are 5V olerant

4 mA sink on all 1D pins

On-Chip Flash and SRAM:

Flash program memary (up b 128 Kbybes)
Cafa ZRAM {up o 16 Kbyles )

Boot, B=oure, and General S=ourty for program
Flash

& 2008 Miocochip Technokogy N

Preliminary
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dsPIC33FJ32MC302/304, dsPIC33FJ64MCX02/X04 AND dsPIC33FJ128MCX02/X04

Pin Diagrams
28-Pin SDIP, SOIC I Il = Finz are up to SV toierant
Moot @[] Ao
e ] I P 27 [] A
AmiavssesoNImal s WAL L SN MO LT s
POEDIANITIN-MPOCNeMBO [T« PWALTH LR TCCA (T VO N L2 14
PoRCw ANVEINM P T T IeNsner ] s v Lz P o arannmn 13
ANGT UN-TPFCNEN ] ¢ PO RN AP VMDOmE 1 2

ANSTINASPS RO IR ] POLCTNEFWMI LN PO s v ym
we[]e 8 POECRT DU THIS MDTDC N RPN DaNS 10
ostutLsCsowae e Ve LU

OECATLNOICHIDPMAINAS ] 10 § Vie

TOOPVANGE \ SOA LS TIVCAD VDS

SOTCOMCKCNIFNALRA ] 12 TORPWARH LSS LI NP YThONZIP ND AN B
Vo[ INTose VDS

PORCUASTL U OO S VD

28-Pin QFN-5/2 W - FPnzam up to SV toierant

PWMTLIM T RO T ITMADM T
WA TP SO N APV DOmE 12
PORCUTMESWAML LSRN ThON 1S v et 1
POLOITOUTWNT FI IOTIVOV T e s 10

POEDTANICIN-SPE RO A B0
POLCTANITIIN M P T OC N
ARNC N ovemi
ANSITUNMP ST RCNIMES

COUUCLIUCNINAG Vi
COCHCLNCICNIIVNACRAS TROMVALL SSAUNPSI ICNZUMOYW E

N EET NN ENDGRET

FGEMEONT B0 \CNET ENDTRES
TOXPWNB GG B YONZ ENDWRE0

FOES N0t Fid W PvosReg

Mot 10 The 0P plow onn e caed Dy any teerappatie perpiwenl See S e “SaMCINT JIIMC 0204, daPICINN JEANCEO 0,
d PCIN JIUNCXIDXAM Controler Famlles™ n S wecton br Sw bt of wveisle parizhersis
I The roetal e wt e Doftom of Se devios m nol cormecies D ary Srm and B = b B Vis srmaly

L
© 2003 Micochip Technology Inc. Preliminary 0S702%1Dpage 7
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Datasheet Anemodmetro

Introduccion

del Termo-Anemometro PCMMCM AN100 de Extech. Este

Agradecemos su compra

mnstrumento mide 3 velocidad, & caudalfuo (volumen) y |a temperatura del are. LCD
grande, retrofumnada de facil lectura inciuye indicador primario y secundario ademas
awersos indicadores de estado. El medidor se embarca probado y calibrado y con uso

apropiado le provesera muchos anes de sarvicio confiable.

Descripcion del medidor

.

© 0@ s W

10 Botones para flujo'velocdad cel aire

Pantalla LCD

Veleta

Funda de hule

Medidor

Apagado y encendido
Area

Prom (avg)
Retroduminacion

Botones para temperatura

Teclado

APAGADO AUTOMATICO C) Presione para encender o apagar el medidor

MAX / MIN Usado para registrar y grabar las lecturas mas alta mas baja y

promedio del flujo o de la velocidad del are.

C%OUIEQDA)ademasswewmbotonparacarbioddp\modecmden
EA

UNITS Presione para seleccionar el modo de operacion. En modo FLILUO, &
medidor indica &l volumen de aire. En modo VELOCIDAD, &l medidor indica ia
velocidsd def aire

A(ARRIBA) sirve como botdn de aumento de nimero en modo AREA.

AVG Usada para promediar vanas lecturas en mode FLOW (Sujo) o VELOCTITY
{vefocidad). Puede promediar hasta 20 lecturas.

HOLD Presione para congelar (retener) |a lectura indicada . Presione de nuevo
para destrabar el indicador. Este botdn ademas funciona como boton »
DERECHO de geslzamiento en modo AREA y modo recuperar RECALL.

AREA Presione y sostenga para tedear & area del conducto en modo PCM o
MCM

NEXT, En modo AREA, seleccionar la ubicacion de memona 1-8.
{:}Ptesionepaaapagaﬂencmderlamuilumwén

MAX / MIN (Temperatura) Usado para registrar y guardar las lecturas mas alta y
baja de [a temperatura del aire.

“C °F HOLD (Temperatura) Presione para congelar |a lectura indicada de
temperatura. Presione de nuevo para destrabar el ndicador. Presione y sostenga
durante 3 sagundos para cambiar entre °C y °F. El medidor pitara dos veces para
ndicar el cambio.

El compartimiento de |a bateria esta atras del instrumento. Debe quitar [a funda protectora
de hule del medidor para entrar al compartimiento.
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Datasheet sensor de humedad

Honeywell

products may not be
avaziable m yowr area.
Please contact yowr
reganal Honeywell
affice regarding your
product of choice.

HIH-4000-001

HIH-4000 Serfes Integrated Circuity Humidity Sensor, 2,54
mm (0.100 in) Lead Pitch SIP

Features

Molded thermoset plastic housing with cover
Linear voltage output vs %RH

Laser trimmed Interchangeability

Low power design

High accuracy

Fast response time

Stable, low drift performance

(hemically resistant

Typical Applications

« Refrigeration

« Drying

« Metearology

« Battery-powered systems
« OEM assembiles

Description

The HIH-4000 Series Humidity Sensors are designed specifically
for high volume OEM (Original Equipment Manufacturer) users.
Direct input to a controlier or other device is made possible by
this sensor’s linear voltage output. With a typical current draw of
only 200 pA, the HIH-4000 Series Is ideally suited for low drain,
battery operated systems. Tight sensor Interchangeabillity
reduces or eliminates OEM production calibration costs.
Individual sensor calibration data Is avallabie.

The HIH-4000 Sertes delivers Instrumentation-quality RH
(Relative Humidity) sensing performance in a low cost,
solderabie SIP (Single In-line Package). Available in two lead
spacing configurations, the RH sensor Is a laser timmead,
thermoset polymer capacitive sensing element with on-chip
Integrated signal conditioning. The sensing element’s multilayer
construction provides excellent resistance to most application
hazards such as wetting, dust, dirt, oils and common
environmeantal chemicals.
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Datasheet sensor de presion

Freescale Semiconductor

Integrated Silicon Pressure Sensor
On-Chip Signal Conditioned,
Temperature Compensated and
Calibrated

The MPYXS00L saries plezoresisive ransducer s a sate-of-the-art
monolEhic shioom pressure sensor desipned for a wide ange of applicafions,
bt parboularty those employing a milcrooorrinoller or microprocessor with AT
Inpuis. This senisor combines a Rilghily sensEive Implanbed sirain gawege with
advanced micromachining techriguess, thirefllm metallzation, and bipolar
processing io provide an acouraie, high level anaio) oufput sigral Fat s
proportional o B applied pressure.

Features

* 1.5% Maximum Eror for O fo 100 mm H, O over =10° o +50°C with Aulo Zero

MPXWSI04G
Rev 12, 052009

MPXV5004
MPVZ5004
Series
oo 282 BPa

{0 to 480 mm Hy0]
1.0 to 4.8V Dutpui

Application Examples

* ‘Washing Machine Waier Level

*  deally Sufbed fior Micropmcessor or
Microooniroller-Based 3ysiems

= Applance Uguid Level and Pressure
Mieasursment

* Respiratory Equipment

* Z.5% Maximum Eror for 100 o 400 mm H3O gwer + 10" o +80°C with Auto Zero:
* E5.25% Maximum Ermor for 0 b 400 mm HyO over =10 o +80"C without Aulo Zeno

* Temperatune Compensaied over 107 o E0°C

* Avaliable InGauge Surface Mount (BMT) or Through-Hole [DIP) ConSguratons

* Durable Trermopastc [PP3) Package

@ Frexscale Samilconduchor, IR, 2006-2009. All ights nesaned.
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