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SIMBOLOGÍA 

 

 

Re: Numero de Reynolds. 

M: Numero de Mach. 

L: Sustentación aerodinámica. 

CL: Coeficiente de sustentación. 

µ: Viscosidad dinámica 

ρ:  Densidad 

Q: Caudal. 

V: Velocidad. 

VS: Velocidad del sonido. 

α:  Angulo de incidencia. 

ΔK: Energía cinética. 

ΔU: Energía potencial. 

P: Presión 

q: Presión dinámica. 

m : Flujo másico. 

η:Eficiencia. 
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Introducción 

 

 

En experimentación aerodinámica la instrumentación juega un roll muy importante  como 

lo es el medir fuerzas en un fluido que interactúa  con objetos, los sistemas de mayor 

importancia son aquellos en los que se pueden identificar las fuerzas de sustentación y 

arrastre. Estos sistemas  mecánicos con instrumentación electrónica como es el caso de 

los túneles de viento actuales, son muy útiles al momento de realizar estudios detallados 

de objetos aerodinámicos.  

 

El primer registro de túneles de viento se remonta a los hermanos Wright, quienes 

construyeron un equipo experimental para realizar estudios de sus propias aeronaves. La 

evolución de los túneles 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 vehículos aéreos y terrestres. 

Actualmente existen macro túneles  como el túnel Aerodinámico de 80 por 120 Pies en el 

Centro de Investigación NASA Ames [1], el cual tiene la distinción de ser el túnel 

aerodinámico de pruebas de partes más grande del mundo.Otros tipos de túneles son los 

de tipo comercial como el caso del C15, comercializado por la empresa Inglesa Armfield, 

es un túnel de vientopara pruebas a pequeña escala, con sección de trabajo visible [2]. 

 

En las universidades más destacadas a nivel nacional,como en el caso de la universidad 

Nacional,  han construido un túnel de viento con un enfoque de investigación y 

experimentación en ámbitos como la agricultura, mecánica, física y arquitectura. El túnel 

de viento es un sistema que  además de realizar estudios en estas disciplinas, también 

permite certificar diferentes equipos que se utilizan en áreas como la aerodinámica. 

 

A nivel regional la industria aeronáutica  de la región suroccidente de Colombia,carece de 

untúnel de viento, que preste sus servicios para llevar a cabo diseños de aeronaves de 

mayor calidad y confiabilidad. 

 

La universidad del cauca, en especial el grupo de ingeniería aeroespacial (G.I.A.), carece 

de un equipo que permita la realización de estudios aerodinámicos como lo es el caso de 

un túnel de viento. Debido a esto es de vital importancia llevar a cabo la construcción de 

un prototipo que permita la experimentación, para de este modo complementar los 

estudios teóricos y los estudios realizados a partir de programas de simulación 

aerodinámica, con miras a vincularse con la industria. 
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El objetivo principal del presente trabajo es el de llevar a cabo el diseño e implementación 

de una instrumentación electrónica básica, para un túnel de viento subsónico de baja 

velocidad, para lo cual es necesario la construcción de un prototipo de túnel de viento 

para de esta forma obtener mediciones de variables como temperatura, presión dinámica, 

velocidad del aire y coeficientes de sustentación, imprescindibles en el estudio de objetos 

aerodinámicos, en especial los perfiles alares.  

Este trabajo está enfocado de forma didáctica, para demostrar los principios físicos que 

intervienen en el vuelo de aeronaves, estos efectos son estudiados básicamente en 

perfiles alares con el sistema túnel de viento, el cual en su forma básica acelera el fluido a 

través de los ductos con un mínimo de potenciarequerida y de este modo mantiene una 

velocidad constante en la zona de pruebas.  

La propuesta de la instrumentación electrónica para medir los coeficientes de 

sustentación es una herramienta construida basándose en elementos básicos con el 

objetivo de encontrar alternativas económicas, facilidad de construcción y sencillez en el 

momento de manipular el equipo, en este trabajo se construyó un  equipo  compuesto de 

cuatro partes:  la electrónica, la mecánica de la balanza, el túnel de viento y una interfaz 

de usuario  que en conjunto forman una herramienta necesaria para los estudios en 

aerodinámica. 
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CAPITULO I. 

GENERALIDADES Y CONCEPTOS BÁSICOS DE FLUIDOS 

En el presente capitulo se realiza una descripción de los conceptos básicos de fluidos 

necesarios para el estudio e implementación de un túnel de viento. 

 

1.1. Origen y trayectoria 
 
 

Leonardo da Vinci [3] en el siglo XV quien realizó varias contribuciones. Una de las más 

sobresalientes fue la ecuación de continuidad o principio de conservación de la masa. De 

esta forma estableció que un fluido incompresible que se mueve en un conducto cumple 

que:  

V * A= const. (1.1)  

Dónde: 
 

A : es la sección transversal del conducto 

V : es la velocidad del fluido.  

 
Esta expresión 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 podría decirse que son los primeros 

ensayos en «túnel de viento». De aquí, Leonardo estableció el famoso principio de 

reciprocidad donde establecía que es recíproca 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 presión con la 
velocidad. 

Los experimentos en túneles de viento consisten en la recreación 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 aerodinámica, etc. También son utilizados en múltiples ocasiones gases trazadores 

para la visualización del flujo. Los túneles de viento siguen siendo hoy en día muy 

empleados en todo tipo de estudios sobre fluidos y los datos resultantes de estas 

experiencias son muy valorados. 
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En la evolución de los estudios aerodinámicos en túneles de viento, fueron los hermanos 

Wright los que usaron un primitivo túnel de viento para estudiar el comportamiento de los 

perfiles de su Flyer I. 

Desde entonces diversos tipos de túneles se han ido creando con este objetivo, primero a 

base de gases comprimidos y posteriormente con la incorporación de motores y 

compresores para mantener un  flujo con velocidad constante en la cámara de ensayos. 

Hoy en día existen instalaciones aerodinámicas de todo tipo y tamaño, desde pequeños 

túneles en universidades y otros centros de investigación hasta macro túneles en los que 

se estudian vehículos de tamaño real. Gracias a ellos se ha optimizado la forma de los 

vehículos. 

 

 

1.2. Aerodinámica 
 

 

La aerodinámica  hace uso  de la dinámica de  gases. Entender el movimiento del aire 

(campo del flujo) alrededor de un objeto permite el cálculo de las fuerzas y de los 

momentos que actúan en el objeto.  

El Número 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 relación puede expresarse según la ecuación (1.2).En la tabla 

1.1 se observa la clasificación de las velocidades del sonido con respecto al número Mach 

[5].  

S

V
M = (1.2)

V
 

Dónde: 

V : Velocidad de un objeto. 

sV : Velocidad del sonido. 

 

Velocidad de Vuelo 

 
Número de Mach 

Subsónico 
Low speeds  flujo incomprensible 
High speeds  flujo comprensible 

 
M < 0,7 

Transónico 0,7 < M < 1,2 

Supersónico 1,2 < M< 5 

Hipersónico M > 5 

Tabla 1. 1. Clasificación de la velocidad de vuelo según el número de mach 



 

 
5 

 

Los flujos compresibles pueden ser clasificados de varias maneras, una de ellas se 

observa en la tabla 1.2, la más común usa el número de Mach (M) como parámetro.  

Tipo de flujo Numero Mach Comportamiento 

Prácticamente 
incompresible:  
 

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

debidas al cambio de presión pueden ser despreciadas. El gas 

es compresible pero la densidad puede ser considerada 

constante. 

Flujo  

Subsónico:  

M > 0.3 En alguna parte del flujo, no excede 1 en ninguna parte. No 
hay ondas de choque en el flujo. 

 

Flujo  

Transónico:  

 

0.8 ≤ M ≤ 1.2. 

Hay ondas de choque que conducen a un rápido incremento 
de la fricción y éstas separan regiones subsónicas de 
hipersónicas dentro del flujo. Debido a que normalmente no se 
pueden distinguir las partes viscosas y no viscosas este flujo 
es difícil de analizar. 

Flujo 

Supersónico:  

1.2 < M ≤ 3. Normalmente hay ondas de choque pero ya no hay regiones 
subsónicas. 

Flujo  

Hipersónico:  

 

M > 3. 

Los flujos a velocidades muy grandes causan un 
calentamiento considerablemente grande en las capas 
cercanas a la frontera del flujo, causando disociación de 
moléculas. 

Tabla 1.2. Clasificación de los flujos compresibles a partir del número de Mach (M). 

 

1.3. Fluido como medio continuo 

 

Desde el punto de vista microscópico, el estudio y análisis de fluidos es extremadamente 

complejo, debido al enorme número de moléculas involucradas. El comprender el 

comportamiento de cada cuerpo microscópico y sus interacciones demanda de un cálculo 

computacional muy alto.  

 

Sea  L la dimensión característica macroscópica de la región ocupada por el fluido y d es 

la distancia entre moléculas, el volumen  sobre el que se realiza la medida debe 

cumplir la siguiente condición: 

 
1

3d << (ΔV) < L (1.3)  

 

La descripción del comportamiento macroscópico de un fluido, para cálculos en ingeniería 

se hace mucho más fácil que considerar un modelo discreto “molécula a molécula”.  
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1.4. La ecuación de  Bernoulli 

Cuando un fluido se mueve a través de una región donde su velocidad y/o  elevación por 

encima de la superficie de la Tierra, la presión y densidad en el fluido varían 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 conservación de la energía:
 

2 2

2 1

1 1
ΔK = mv - mv (1.4)

2 2  

2 1ΔU =mgy -mgy (1.5)
 

21
P + ρv + ρgy = cte. (1.6)

2  
De donde: 

 

 

 

 

 

 

El estudio de la dinámica de fluidos es similar al  estudio de la dinámica de sólidos, en el 

cual se usan las ecuaciones que estudian el movimiento bajo la acción de fuerzas 

aplicadas.  Los mismos principios son: 

 

 Conservación de la masa. 

 Conservación de momento. 

 Conservación de la energía. 

 

1.5. El aire como flujo laminar o turbulento 

 

Cuando entre dos partículas de aireparalelas en movimiento  existe un gradiente de 

velocidad, es decir que una se mueve más rápido que la otra,  se desarrollan fuerzas de 

fricción que actúan tangencialmente a las mismas.Estas fuerzas de fricción introducen 

perturbaciones a modo de rotación entre las partículas 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 fricción, 

por lo que las partículas se desplazan pero no rotan, o lo hacen pero con muy poca 

energía, el resultado final es un movimiento en el cual las partículas siguen trayectorias 

definidas, y todas las partículas 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 partículas se desplazan en forma de capas o láminas. 

ΔK : Energía cinética. 

ΔU : Energía potencial. 

m : Masa. 
v : Velocidad. 

y : Altura. 

P : Presión. 

ρ : Densidad. 

g : Gravedad. 
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Al aumentar el gradiente de velocidad se incrementa la fricción entre partículas vecinas al 

fluido, y estas adquieren una energía de rotación apreciable.  Al pasar de unas 

trayectorias a otras, las partículas chocan entre sí y cambian de rumbo en forma 

errática.  Éste tipo de flujo se denomina "turbulento".  

 

De lo anterior se distinguen dos tipos de flujo: 

 

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

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

 
 

1.6. Presión 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.  

 

F
P = (1.7)

A
 

De donde: 

 

P : Presión. 

F : Fuerza.  

A : Área perpendicular a la fuerza. 

 

La fórmula termodinámica para la presión considera que el aire se comporta como un gas 

ideal bajo la ley: 

p= ρRT (1.8)  

Se sabe que: 

dp= -ρgdz (1.9)  

 

Al combinar las dos ecuaciones por medio de la densidad se tiene que: 

 

dp -g
= dz (1.10)

p RT
 

Siendo esta la ecuación general de la presión atmosférica, hay que tener en cuenta que 

todos los cálculos se basan en temperaturas absolutas Kelvin, de aquí se pueden hacer 

un sin número de suposiciones para resolver la ecuación. 
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Resolviendo la ecuación: 

0

p

p

dp -g
= dz

p RT
,         

0

p -g
ln = z

p RT
,       

0

p -gln zp RTe = e  

-gz

RT
0p= p e (1.11)

 
 

Dónde: 

 

0p : es la presión atmosférica al nivel del mar. 

g
: 2

m
9.8

s
 

T : Temperatura promedio del aire   

R : Constante del aire. 

 
 

1.7. Densidad del aire 
 

Una de las formas más útiles de caracterizar una sustancia es especificar la cantidad de 

sustancia por unidad de volumen. Así la densidad de un cuerpo se puede describir como: 

m
ρ= (1.12)

V
 

Dónde:  

 

ρ : Densidad 

m : Masa 

V  : Volumen 

 

Para definir las condiciones necesarias de  las dimensiones adecuadas del túnel de 

viento, es necesario calcular la Densidad (ρ) que tiene el aire en el ambiente, por lo tanto 

se puede hacer  uso de la  siguiente ecuación: 

 

P
ρ= (1.13)

RT
 

Dónde: 

 

ρ : Densidad del aire. 

P : Presión atmosférica. 

R : Constante del aire. 

T : Temperatura ambiente absoluta. 
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1.8. Flujo másico 

El flujo másico es la magnitud que expresa la variación de la masa con respecto al 

tiempo. Este se mide en Kg/s(SI).Para el cálculo del flujo de aire máximo ( m ) es 

necesario conocer la velocidad y el área de la sección transversal en la zona de pruebas, 

puesto que: 

 

m = ρvA (1.14)  
Dónde: 

m : Flujo másico. 

v : Velocidad máxima en la sección de pruebas. 

A : Área transversal de la zona de pruebas. 

ρ : 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 índice de flujo fluido, y que puede ser 

expresado en masa o en volumen. 

m
Q = (1.15)

ρ
 

Dónde: 

 

Q : Caudal. 

m : Flujo másico. 

ρ : Densidad del aire. 

 

 

1.10. Viscosidad  

 

Para que exista movimiento de un cuerpo a través de un fluido se debe ejercer una fuerza 

que sobrepase la resistencia ofrecida por el mismo. La magnitud de la resistencia ofrecida 

por el fluido, es una resistencia a la deformación y esta se determina por la velocidad de 

deformación, entonces la viscosidad se puede definir como la resistencia de los fluidos a 

fluir. La viscosidad se puede definir como viscosidad dinámica y viscosidad cinemática[7]. 
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1.10.1. Viscosidad  dinámica 

 

El principio de viscosidad de Newton establece que: para un flujo laminar de ciertos 

fluidos llamados Newtonianos [6], la tensión cortante en una interface tangente a la 

dirección de flujo, es proporcional al gradiente de la velocidad en dirección 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. 

 

 

 

Figura  1.1. Viscosidad dinámica.  

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

1 1
* *

Δx
Δα ΔxΔy

= = Δu (1.16)
Δt Δt Δt Δy Δy

 

Suponiendo variaciones infinitesimales podemos obtener la siguiente relación: 

Δu du

Δy dy
 

Y la tensión se obtiene a partir de la relación: 

 
du

τ = μ (1.17)
dy

 

Dónde: 

 

μ : Coeficiente de viscosidad dinámica. 

u  : Velocidad del fluido. 

τ : Tensión en SI  
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1.10.2. Viscosidad cinemática 

 

Frecuentemente en los cálculos de mecánica de fluidos se presenta el cociente de la 

viscosidad dinámica entre la densidad del fluido[7]. Por ello, de manera convencional, la 

viscosidad cinemática se define: 

μ
υ = (1.18)

ρ
 

Dónde: 

 

υ : Viscosidad cinemática. 

μ : Viscosidad. 

ρ : Densidad. 

 

1.11. Semejanza de los ensayos aerodinámicos 

 

Para que un ensayo en el túnel aerodinámico sea válido es necesario observar algunas 

características del objeto a estudiar. Por supuesto es necesario asegurar una buena 

calidad del fluido en la cámara de ensayos. En cuanto al espécimen de estudio, es 

necesario retener las características físicas más importantes del diseño, así como 

mantener el valor del número adimensional conocido como Número de Reynolds (Re). El 

valor del Reynolds representa la relación existente entre las características físicas del 

cuerpo y los términos viscosos en el  medio donde se lleva a cabo el experimento, siendo 

este parámetro constante. El número de Reynolds se define como: 

 

ρUL
Re = (1.19)

μ
 

Dónde: 

 

ρ : Densidad del fluido.  

U : Velocidad del flujo  

L : Longitud característica  

μ : Viscosidad dinámica del fluido. 

 

1.12. Coeficientes de fuerzas aerodinámicas 

 

Dada la complejidad de los efectos del aire sobre los vehículos y con la finalidad de 

facilitar su estudio, se hace depender dichas relaciones de una única 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 (túnel de viento), en el que se puede conocer la 

velocidad, la densidad del aire, el área de referencia [8] (factor de forma). 

Los coeficientes aerodinámicos son números adimensionales que se utilizan para el 

estudio aerodinámico de las fuerzas y momentos que experimenta un cuerpo cualquiera 

en movimiento dentro de un fluido. 

La adimensionalización de las magnitudes se realiza con el fin de aprovechar las 

simplificaciones que el análisis dimensional aporta al estudio experimental y teórico de los 

fenómenos físicos.  

 

Para adimensionalizar fuerzas aerodinámicas se emplea el término de presión dinámica q 

multiplicado por un área de referenciaS: 

 

21
q* S = ρV * S (1.20)

2  

 

Dónde: 

 

ρ :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 sustentación: 

 

L 2

L
C = (1.21)

1 ρV S
2

 

Dónde: 

 

LC :  Coeficiente de sustentación. 

L :    Fuerza de sustentación. 

ρ :    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.  

 

 

1.13. Sustentación aerodinámica 

 

Fuerza generada sobre un cuerpo que se desplaza a través de un fluido, de dirección 

perpendicular a la velocidad de lacorriente incidente. En la práctica se utilizan coeficientes 

adimensionales que representan la efectividad de la forma de un cuerpo para producir 

sustentación y se usan para facilitar los cálculos y los diseños de diferentes objetos 

http://es.wikipedia.org/wiki/An%C3%A1lisis_dimensional
http://es.wikipedia.org/wiki/Densidad_(f%C3%ADsica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Velocidad
http://es.wikipedia.org/wiki/Superficie_(matem%C3%A1tica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Densidad_(f%C3%ADsica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Velocidad
http://es.wikipedia.org/wiki/Superficie_(matem%C3%A1tica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Fluido
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aerodinámicos[9].En la figura 1.2 se observa el comportamiento del coeficiente de 

sustentación de un perfil aerodinámico con respecto al ángulo incidente al perfil alar, 

respecto a la dirección de la velocidad del fluido. 

El modelo matemático obtenido a partir de la experimentación es: 

1

2

2

LL = ρV SC * cosα (1.22)  

Dónde: 

 

L :    Fuerza de sustentación. 

LC :   Coeficiente de sustentación. 

ρ :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.  

α :     Angulo de incidencia. 

 

 

 

 

 

 

Figura 1. 2. Coeficiente de sustentación vs. Ángulo de ataque. 

 

 

1.14. Perfil alar 

 

En aeronáutica se denomina perfil alar al área transversal de un elemento, que al 

desplazarse a través del aire es capaz de crear a su alrededor una distribución de 

presiones que genera unafuerza de sustentación. 

Según el propósito que se persiga en el diseño, los perfiles pueden ser más finos o 

gruesos, curvos o poligonales, simétricos o 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. 

 

 

Figura 1.3. Ejemplos de perfiles alares. 

http://es.wikipedia.org/wiki/Archivo:Grafica_CL-alfa.png
http://es.wikipedia.org/wiki/Densidad_(f%C3%ADsica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Velocidad
http://es.wikipedia.org/wiki/Superficie_(matem%C3%A1tica)
http://es.wikipedia.org/wiki/Archivo:Grafica_CL-alfa.png
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1.15. Túnel de viento 
 

En aerodinámica, un túnel de viento es una herramienta de investigación desarrollada 

para estudiar  los efectos del movimiento del aire alrededor de objetos sólidos. En la 

figura 1.4 se observa un túnel de viento abierto con sus partes básicas[15]. 

 

 

Figura1.4. Esquema general de un túnel de viento. 

 

1.15.1. Tipos de túneles de viento 

 

El requisito principal de un túnel aerodinámico es la posibilidad de obtención  de un flujo 

rectilíneo uniforme de aire. Para una primera aproximación la uniformidad del flujo es 

provista por la geometría de las paredes del túnel y por elementos de construcción 

internos. 

Existen diferentes formas para los túneles aerodinámicos, que de una forma dicotómica 

se pueden agrupar en:  

 Túnel abierto/cerrado.  

 Cámara de ensayos abierta/cerrada.  

 Túnel soplado/aspirado. 

 

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

túnel de viento abierto con zona de pruebas abierta y la figura inferior al túnel de viento 

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

pruebas abierta. overG 

 

 

1.15.1.1. Túnel de viento cerrado 

 

En un principio el circuito opera en forma abierta con sección experimental cerrada. En 

este túnel (Figura 1.6.) el flujo alrededor del cuerpo es confinado entre la longitud sólida 

de paredes, con un ducto de regreso que realimenta el flujo de aire. 

 

 

Figura 1.6. Túnel de viento cerrado. f1technical, 2003. 
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1.15.1.2. Túnel de viento abierto 

 

Este tipo de túnel 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. 

 

 

 

Figura 1.7. Túnel de viento abierto. Víctor Marín 
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CAPITULO II. 

DISEÑO Y CONSTRUCCION PROTOTIPO TUNEL DE VIENTO 

 

En este capítulo se lleva a  cabo la descripción del proceso realizado en el diseño e 

implementación de un prototipo de túnel de viento para pruebas a pequeña escala,  con el 

fin de llevar a cabo estudios comparativos de perfiles alares.  

 

2.1.  Parámetros de diseño 
 

A continuación se definen los requerimientos mínimos necesarios para  un diseño de túnel 

de viento [16]:  

 Túnel de viento subsónico de circuito abierto con aspiración y soplado de aire. 

 Flujo uniforme en la zona de pruebas. 

 Longitud total máxima del túnel no mayor a 2m. 

 Base y cuerpo del túnel de aluminio y acrílico. 

 Zona de pruebas superficie lisa de acrílico. 

 Velocidad máxima en la sección de pruebas  ≈ 28 Km/h ≈ 8 m/s. 

 Área transversal de la sección de pruebas 10cm x 10cm. 

 

Para el diseño de túnel de viento subsónico es necesario considerar los siguientes 

parámetros: 

 Temperatura promedio del aire   

 Altitud promedio de Popayán  

 Densidad del aire p. 

 Presión atmosférica. 
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2.2.  Calculo de la presión atmosférica 
 

A partir de la ecuación (1.11) procedemos a calcular la presión atmosférica en Popayán: 

 

Dónde: 

0p : Presión atmosférica al nivel del mar equivalente a 760mmHg. 

g
:   Gravedad 9.8 m/s

2 

T : Temperatura promedio del aire  ≈ 21°C =293.15K. 

R : Constante del aire  287Nm/KgK.  

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

 
 
 
Reemplazando los datos en la ecuación (1.11): 

 
-gz

RT
0p= p e  

 

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

 

2.3. Calculo de la densidad del aire 
 

Para calcular la Densidad (ρ) que tiene el aire en el ambiente en la ciudad de Popayán 

hacemos uso de la ecuación (1.13):

 282600 N / m
ρ=

Nm
287 * 294.15 K

KgK

 

 

3ρ= 0.978 Kg / m  
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2.4. Calculo de flujo másico  

 

Para realizar el cálculo de flujo másico se hace uso de la ecuación (1.15): 

3m = 0.978Kg / m * 8m / s * 0.1m* 0.1m  

m = 0.0783Kg / s
 

 

2.5. Calculo del caudal de aire. 

 

Para el cálculo de caudal partimos de la ecuación (1.14): 

3

0.0784 Kg / s
Q =

0.98 Kg / m
 

3Q = 0.08 m / s  

 

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

 

Los cálculos para estimar la potencia del motor encargado de entregar energía al aire se 

obtienen a partir de la conservación de energía basándose en la ecuación de Bernoulli  

correspondiente a la ecuación(2.1) con consideraciones de pérdida de energía por fricción 

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

 

 

Figura 2.1. Esquema de túnel de viento para cálculo de pérdidas. 
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A partir de la figura 2.1. Se realizan los cálculos de estimación de la potencia del motor y 

se siguen las consideraciones de diseño expuestas a continuación:  

2 2 1

2 2

1
2 v 1 f

p V p V
+ + Z + h = + + Z + h (2.1)

ρg 2g ρg 2g
 

Dónde: 

1p y
2p :  Presión estática. 

2Z y 2Z : Alturas. 

V , 1V  y 2V    Velocidad.  

vh : Energía del ventilador 

fh : Energía de pérdida por fricción. 

ρ :   Densidad del aire 

g : Gravedad. 

 

Considerando que la presión estática en ambos extremos es igual podemos despreciar 

estos dos términos, Las alturas Z1 y Z2 también se desprecian de la ecuación y la 

velocidad V2 es próxima a cero puesto que la presión estática es próxima a la presión 

total, siendo la presión dinámica cercana a cero, por esto el término es despreciado, con 

las anteriores consideraciones se obtiene la ecuación (2.2). 

 
2

1
v f

V
h = + h (2.2)

2g
 

La ecuación (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 área de 0.01m2 en 

la zona de pruebas. 

vρgQh
P = (2.3)

η
 

Dónde: 

P : Potencia para turbomáquinas. 

ρ : Densidad del aire. 

g : Gravedad 

Q : Caudal de aire. 

vh : Energía del fluido en metros. 

: Eficiencia de la turbomáquina, 0.7 para ventiladores.
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Despejando hv de la ecuación (2.3) y reemplazando los datos mencionados anteriormente  

se obtiene el siguiente valor que corresponde a la energía que tiene el fluido en la zona 

de pruebas: 

vh =174,9 m  

Haciendo uso de la ecuación (2.2) se determinan las perdidas por fricción en el túnel de 

viento, puesto que con la velocidad V1 de 0,34m/s a partir delaecuación (1.15)en la zona 

de pruebas y el área correspondiente,podemos despreciar este valor de velocidad 

obteniendo hf. 

fh =174,9 m  

Este valor corresponde a las pérdidas por friccióndel túnel de viento diseñado. 

La nueva potencia requerida de los motores a una velocidad de 8m/s, y un caudal de 

0,08m3/s se obtiene a partir de la ecuación (2.3): 

3 2 3P = 0.978Kg / m * 9.8m / s * 0.08m / 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%:
 

MOTOR

134,4 W
P =

η ,  
MOTOR

134,4 W
P =

0.7  

Se obtiene la potencia que debe entregar la turbo máquina para obtener una velocidad de 

8 m/s en la zona de pruebas: 

 

 

 

 

 

 

 

MOTORP =192 W
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2.7. Diseño prototipo túnel de viento subsónico bajo 
 
Una vez obtenidos  los parámetros mínimos necesarios, se procede a realizar un 

diagrama en el cual se definen las partes para implementar el prototipo de túnel de 

viento, como se observa en la figura 2.2. 

 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 2.2. Esquema general para el diseño de prototipo de túnel de viento. 
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23 

 

2.8. Partes del túnel de viento. 

 

A continuación se describe el prototipo de túnel de viento a implementar con sus 

respectivas zonas,que se describe en la figura 2.3. 

 

 

Figura 2.3. Partes del túnel de viento subsónico bajo.  

 

 Zona de aspirado 
 

En esta zona se hace uso de tres motores tipo axial distribuidos para aprovechar 

el máximo flujo que viene de la zona de soplado. 

 

 Cámara 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, presión 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 aerodinámica encargada de 

sensar la fuerza de sustentación sobre el perfil alar. 

 Malla laminizadora de flujo 
 

Su función es laminizar el fluido para asegurar un fluido uniforme a través de la 

zona de pruebas. 
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 Cámara de contracción 
 
Se encargará de recibir el fluido que viene de la zona de soplado y dirigirlo a la   

Zona de pruebas. 

 

 Zona de soplado 
 

Esta zona consta de un motor centrífugo que se encarga de llevar el fluido a la 

cámara de contracción y de aquí una vez laminarizado pasará a la zona de 

pruebas. 

 

 

2.9. Implementación de prototipo de túnel de viento subsónico bajo. 

 

Debido a la importancia de tener un equipo en el que se puedan realizar pruebas, durante 

el proceso de la construcción de la instrumentación, se hizo imprescindible la construcción 

de un prototipo de túnel de viento subsónico bajo básico.El presente diseño es de tipo 

experimental con adaptaciones de túnel de viento subsónico bajo cerrado, el prototipo 

construido se observa en la figura 2.4. 

 

 

 

Figura. 2.4. Prototipo de Túnel de viento subsónico bajo para pruebas de instrumentación. 
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2.9.1. Construcción de zona de aspirado 

 

En la figura 2.5 se observan las dimensiones y la construcción de la zona de aspirado con 

tres motores tipo axial cada uno con doble hélice, distribuidos para absorber la mayor 

cantidad de fluido posible. 

 

 

 
 
 
 
 
 

  
 
 
 

Figura 2.5.Dimensiones y construcción 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 
laterales 

Dimensión de las 
Hélices 

Diámetro  

= 8cm

 

 

= 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. Construcción Cámara Difusora. 

 

En la figura 2.7 se observan las dimensiones y la construcción de la cámara difusora 

construida, la base se realizó en aluminio y las paredes en acrílico. 

 

 

Figura 2.7. Dimensiones y construcción de la Cámara difusora. 

 

2.9.3. Construcción  zona de pruebas 

 

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

su construcción la cual se hace totalmente en acrílico puesto que se requiere que esta 

zona sea lo más lisa posible para evitar turbulencias. 

 

 

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

 

2.9.4. Construcción de malla laminizadora de fluido 

 

En la figura 2.9. Se observa la malla laminizadora con dimensiones de 10cm x 10cm, en 

donde cada orificio tiene un diámetro de 3 mm ideal para permitir que el fluido sea laminar 

en la zona de pruebas. 
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Figura 2.9. Malla laminizadora de Flujo.   

 

 

2.9.5. Construcción cámara de contracción 

 

Esta cámara figura 2.10 se construye teniendo en cuenta el diámetro de salida del 

ventilador sin aspasaxial, puesto que de esta forma se aprovecha al máximo el caudal 

que produce dicho motor. Esta zona se construye con madeflex y se cubre con vinilo 

negro logrando una superficie lisa, ademáscuenta con un sistema laminizador de flujo, 

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

 

 

Figura 2.10. Dimensiones e implementación de la cámara de contracción. 
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2.9.6. Implementación zona de soplado. 
 
 

Esta zona se observa en la figura. 2.11,consta de un ventilador centrífugo 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 m3/min. 

 

 

 
 

Figura 2.11.  Ventilador centrífugo y hélicede la zona de soplado. 
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CAPITULO III. 

DISEÑO DE INSTRUMENTACION ELECTRONICA PARA ELTUNEL DE VIENTO, 

SUBSONICO BAJO 

 

Para este capítulo se describen las fases de diseño que preceden a la implementación de 

la instrumentación electrónica básica requerida para un túnel de viento subsónico de baja 

velocidad, la cual hace parte del prototipo de túnel de viento desarrollado en el capítulo II. 

 

3.1. Diseño conceptual de la instrumentación electrónica túnel de viento. 
 

Un diseño 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.  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 3.1. Diseño conceptual instrumentación electrónica básica para el túnel de viento. 

 

En la figura 3.1  se observa el diseño conceptual para una instrumentación adecuada del 

túnel de viento se requieren de sensores de presión y  humedad también se requieren 
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transductores de temperatura y para medir fuerza de sustentación, estos con el fin de 

caracterizar  el fluido en la zona de pruebas  y lasceldas de carga  para obtener la fuerza 

de sustentación que producen los perfiles alares. Para un óptimo funcionamiento de estos 

elementos es necesaria una etapa de acondicionamiento de la señal, la etapa a seguir es 

la utilización de amplificadores de instrumentación a partir de los cuales se ajusta la 

ganancia, también se requiere de un circuito integrado programable que contenga la 

implementación de módulos tales como, ADC para la recepción de las señales de los 

sensores, PWM para el control del servomotor, y módulo de comunicación UART, también 

es necesario la conversión de serial a USB que irá a una interfaz de usuario al PC el cual 

recibirá y enviará datos. 

3.2.  Diseño preliminar instrumentación electrónica túnel de Viento. 
 

Una vez se tiene el diseño conceptual, se procede a la realización del diseño preliminar, 

el cual es el mejor diseño para la idea de un prototipo. Cuando se aprueba el diseño 

preliminar (Figura 3.2.) se procede a la construcción del mismo. 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 3.2 Diseño preliminar instrumentación electrónica. 
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El diseño preliminar que se observa en la figura 3.2, consta de la construcción de un 

prototipo de instrumentación electrónica que contiene sensores de presión, temperatura  

humedad y celdas de carga. 

La instrumentación electrónica implementada es útil tanto en un túnel de viento de tipo  

cerrado como de tipo abierto, tiene un sistema de sensores que permiten la 

caracterización del fluido y el estudio del perfil aerodinámico, además del servomotor que 

causa la variación del ángulo de incidencia del aire con respecto al perfil. 

 

 

3.2.1. Descripción del diseño preliminar 

 

El diseño preliminar de la instrumentación electrónica consta de: 

a. Definición de dispositivos y software adecuados. 

b. Caracterización y acondicionamiento de sensores y servomotor. 

c. Diseño esquemático de la instrumentación electrónica: 

 

 Tarjeta principal. 

 Tarjeta de sensores. 

 Fuente regulada dual. 

 

3.3.  Dispositivos y software adecuados 

 

 Los sensores a utilizar son: 

Sensor de presión diferencial MPXV5004DP. 

Sensor de Humedad  HONNEYWELL HIH-4000. 

 Los transductores a utilizar son: 

Termocupla tipo K. 

Celdas de carga. 

 Servomotor HITECH HS-322HD. 

 El circuito integrado programable a utilizar es el DSPIC33FJ128MC802. 

El cual consta de seis entradas analógicas, módulo ADC, módulo PWM, módulo 

de comunicación UART. 

 Tarjeta FT232RL, conversión serial-USB. 

 Software para simulación de instrumentación PROTEUS. 

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

 

A continuación se realiza la caracterización 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. Caracterización 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 características tipicas de operación del sensor de 

humedad. 

 

Parámetro Mínimo Típico Máximo 

 
Precisión 

 
-3.5%HR 

 
- 

 
+3.5 %HR 

 
Repetibilidad 

  
±0.5 %HR 

 

Tiempo de 
respuesta 

  
5 s 

 

Voltaje de 
alimentación 

 
4V 

 
5V 

 
5.8V 

Corriente de 
alimentación 

 
- 

 
200µA 

 
500µa 

Tabla 3.1. Características típicas de operación sensor Honeywell HIH-4000. 
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En la grafica 3.1 se observa la caracterización del sensor de humedad, la respuesta es 

Voltaje vs porcentaje de humedad relativa, al realizar el análisis por mínimos cuadrados 

se obtiene la ecuación (3.1) correspondiente a dicha linealización. 

 

 

Grafica 3.1.  Voltaje vs Humedad. 

 

V = 0.03121H +0.68024 (3.1)  

 

3.4.2.  Caracterización sensor de presión diferencial 

 

Este tipo de sensor piezoresistivo (Figura 3.4),  determina  la presión diferencial, consta 

de dos boquillas, una se deja al ambiente (con esta se tiene la presión total) y la otra 

boquilla se ubica en la zona de pruebas en forma perpendicular al fluido (con esta boquilla 

se tiene la presión estática en la zona de pruebas), por lo tanto la presión diferencial 

corresponde a la presión dinámica del fluido en la zona de pruebas. 

 

 

Figura 3.4. Sensor de presión diferencial MPXV5004DP. 
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CARACTERISTICAS 

 
RANGO DE TRABAJO 

 
Rango de Presión 

 
3.92 KPa. 

 
Máximo 

 
400 mmH2O 

 
Máximo 

 
Voltaje de alimentación 

 
4.75-5.25VDC 

 
TIPICO 5.0 VDC 

 
Corriente de alimentación 

 
10mA 

 
Máximo 

 
OFFSET 

 
0,75-1,25 

 
1,25V Máximo 

Tabla 3.2. Características típicas de operación sensor MPXV5004DP 

 

Teniendo en cuenta las características típicas mostradas en la tabla 3.2, se procede a la 

caracterización del sensor de presión para lo cual se hizo uso del anemómetro 

EXTECHpara obtener  la velocidad del fluido en la zona de pruebas y a partir de esta se 

obtiene la presión dinámica que es la respuesta del sensor de presión de diferencial. 

 

 
 

Figura 3.5. Anemómetro Extech para calibración de sensor de presión. 

 

 

En la gráfica 3.2 se observa la caracterización del sensor de presión diferencial a partir 

del anemómetro Extech (Figura 3.5, ver características anexo E),  se obtiene una 

respuesta de Voltaje versus Velocidad, al realizar el análisis por mínimos cuadrados se 

obtiene la ecuación (3.2). 
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Grafica 3.2.  Voltaje vs Velocidad. 

v = 47.67 * Vol -1.59 (3.2)
 

Dónde: 

v:     Velocidad en la zona de pruebas. 

Vol: Voltaje correspondiente a cada velocidad registrada.  

3.4.3. Caracterización 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 

más usada en la industria. 

 

 

Figura 3.6. Termocupla Tipo K 

 

Al realizar el análisis por mínimos cuadrados se obtiene la respuesta de la gráfica 3.3. La 

termocupla se caracteriza teniendo en cuenta temperaturas desde 7 ºC hasta 25 º C, 

rango de trabajo suficiente para la experimentación en el túnel de viento.La respuesta de 

voltaje versus temperatura de la termocupla corresponde a la ecuación (3.3). 
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Grafica 3.3.  Voltaje vs Temperatura. 

 

V = -24.2*T +616.15 (3.3)  

Dónde: 

V:     Voltaje correspondiente a cada temperatura registrada.  

T:Temperatura.  

 

3.4.4. Caracterización de Celdas de carga 

 

Las celdas de carga (figura 3.7)  son transductores que convierten una fuerza aplicada en 

una señal eléctrica en este caso en voltaje, la conversión se realiza en dos etapas 

mediante un arreglo mecánico que deforma una galga Extensiométrica (figura 3.5), la cual 

convierte la deformación en voltaje.  

 

 

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

La celda de carga C1 se utiliza para sensar la fuerza de sustentación. La ecuación 3.4 

corresponde a la respuesta del sensor en función del peso aplicado a la celda de carga, 

presentando una respuesta lineal. 

 

 
 

Grafica 3.4.Peso vs Voltaje Celda de carga C1. 

 

 

M = 0.08844* Vol - 0.01372 (3.4)  
 

Dónde: 

M:   Peso en gramos. 

Vol: Voltaje correspondiente a cada peso registrado.  

 

 

3.4.4.2. Caracterización Celda de carga C2 

 

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

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

 

La figura 3.5 corresponde a la gráfica de la celda de carga, voltaje versus peso aplicado 

como se observa presenta una respuesta lineal. 

 

2M = ((V +1.631) / 0.0108)* 0.001 (3.5)
 

Dónde: 

M2 : Peso en gramos. 

V:    Voltaje correspondiente a cada peso registrado.  

 

 

3.4.4.3. Caracterización celda de carga C3 

 

La celda de carga C3 se utiliza para obtener la fuerza de sustentación. La ecuación 3.6, 

corresponde a su respuesta en voltaje en  función del peso aplicado. En la gráfica 3.6 se 

observa su respuesta luego de realizar el análisis por mínimos 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)  

Dónde: 

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 más fuerte que los engranajes 

de nylon estándar. Este puede ser llevado aposiciones angulares específicas al enviar 

una señal codificada. Con tal de que una señal codificada existaen la línea de entrada, el 

servo mantendrá la posición angular del engranaje. Cuando la señalcodificadacambia, la 

posición angular de los piñones cambia. 

 

 

Figura 3.8. Servomotor HS-322HD. 
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El servomotor HITECH  HS-322HD maneja un rango de 0º a 180º.Este será parte de la 

balanza aerodinámica, trabajando en un rango de -30º a 30º, que corresponde al ángulo 

de incidencia del perfil aerodinámico a estudiar. 

 

3.5. Circuito integrado DSPIC33FJ128MC802 

Un DSP es un procesador de señal digitales un tipo de microprocesador que realiza el 

procesamiento de datos en tiempo real. Esta capacidad de operación en tiempo real hace 

de un DSP la opción perfecta para cualquier tipo de aplicaciones. 

Básicamente un DSP adquiere una señal digital y la procesa para mejorar la misma. La 

mejora puede ser un sonido más claro, imagen más nítida o datos más rápidos. En la 

figura 3.9 se observa un DSP de 28 pines utilizado para la instrumentación electrónica. 

 

 
Figura 3.9.  Circuito Integrado DSPIC33fj128mc802 de 28 pines 

 

 

Aunque hay muchos procesadores DSP, la mayoría son diseñados con las mismas 

operaciones básicas. Estas características se dividen en tres categorías: 

 Alta velocidad de cálculos aritméticos. 

 Transferencia de datos hacia y desde el mundo real. 

 Arquitecturas de memoria de múltiple acceso. 

 

3.6.1. Módulos DSPIC útiles en la instrumentación del túnel del viento 

A continuación se describen los módulos principales utilizados para la implementación del 

sistema de adquisición y procesamiento de datos que conforman la instrumentación 

electrónica. 
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3.6.1.1. Módulo PWM. 

El Modulo PWM es una herramienta muy útil y utilizada en el campo de las 

comunicaciones y de control, puesto que permite modificarle a una señal digital de 

frecuencia constante el tiempo y en alto de la señal, 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 útil para el rango de ángulos que maneja el servomotor, el cual va de 0º a 180º. 

 

 

Figura 3.10.  Control de un servomotor mediante el Módulo PWM 

 

3.6.1.2. Módulo ADC 

El ADC convierte un valor de tensión analógico en su equivalente valor digital expresado 

en unos y ceros en uno o varios registros del DSPIC. 

 

 

3.6.1.3.Módulo comunicación UART 

 

El corazón del sistema de comunicaciones serie es la UART, acrónimo 

de Universal Asynchronous Receiver-Transmitter.  Es un módulo del DSPIC cuya misión 

principal es convertir los datos recibidos del bus del PC en formato paralelo, a un formato 

serie que será utilizado en la transmisión 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 capítulo IV se describen las etapas de implementación en la instrumentación 

electrónica, comenzando por el dispositivo programable DSPic, pasando por la 

descripción de la etapa de acondicionamiento de sensores y finalmente la utilización del 

servomotor. 

 

4.1.  Implementación de la instrumentación electrónica 

 

En esta etapa se procede al montaje dela tarjeta principal, la tarjeta de acondicionamiento 

de los sensores y la fuente regulada, además se hace una descripción de la configuración 

delos módulos a programar en el dispositivo DSP. 

 

 

4.1.1. Implementación de la tarjeta principal 
 

En la figura 4.1 se observa el diagrama esquemático de la tarjeta principal, en la cual está 

ubicado el DSPIC33FJ128MC802, que contiene las entradas análogas para los sensores, 

el módulo 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 información a 

una tarjeta FT232RL que permite la conversión de serial a USB y permite la conexión al 

PC. 

El software diseñado para la configuración del dispositivo DSPIC consiste en la 

programación de los módulos principales basándose en las librerías para C30 de 

Microchip, los módulos principales son: la configuración de la fuente de oscilación, las 

interrupciones en el programa, el módulo UART, PWM, ADC y DMA (Ver código Anexo 

D). 
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Figura 4.1. Diagrama esquemático tarjeta principal. 

 

En la figura 4.2 se observa la tarjeta diseñada en Ares del programa ISIS de proteus, 

siendo posteriormente implementada para programar el código en lenguaje C30 DSP 

Microchip. 

 

 

Figura  4.2. Implementación de la tarjeta principal. 

 

El programa diseñado para la adquisición de datos y procesamiento de las señales 

consistió en la configuración de los módulos principales y en la programación estructurada 

secuencial a ejecutarse en el microcontrolador, la velocidad de procesamiento está 

configurada al máximo permitido por el dispositivo, con un oscilador de 4 MHz. 

 

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

se utilizó 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 máximo rendimiento 
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de dispositivo para el procesamiento de datos, los cálculos para la configuración del 

oscilador y el PLL se exponen en las ecuaciones (4.1) y (4.2). 

M
Fosc = Fin( ) (4.1)

N1* N2
 

Donde Fosc es la frecuencia de oscilación del sistema, Fin es la fuente de oscilación, 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 o menos dependiendo de las exigencias a 

programar. 

1
Fcy = * Fosc (4.2)

2
 

Con M=80, N1=2 y N2=2. Donde el número de instrucciones por segundo Fcy queda 

configurado con una velocidad de 40Mips con una fuente de 4 MHz En la siguiente 

imagen se observa el diagrama de configuración de la tasa de procesamiento del 

microprocesador.  

 

 
 

Figura 4.3. Configuración del oscilador primario DSP Microchip. 

 
 

La configuración de la interfaz de comunicación utilizada en el DSPic mediante los 

puertos serial los cuales tienen un módulo hardware que es un puente emuladorpara 

conexiones de UART a USB, originando un COM virtual en el PC y así utilizar los módulos 

de configuración en el software. 

La estabilización de comunicaciónserial se observa en la figura 4.4, se implementó 

siguiendo las fases de configuración básicas e implementado sistemas de interrupción en 

los bloques de código correspondientes a la transmisión y recepción de datos, para lograr 

lo anterior se refirió a la figura 4.6, donde se puede observar los pasos a seguir. 
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Figura 4.4.  Estabilización de configuración serial DSP Microchip 

 
 

El  Baud Rate definido para la comunicación serial asíncrona  esta en los 9600 sin 

paridad. La configuración de la interfaz de comunicación se observa en las figuras 4.5 y 

figura 4.6, la cual posee un algoritmoque identifica los niveles de interrupción, además de 

tiene un código para la identificación de las señales al ser enviadas o recibidas en el 

DSPic; junto con esto se implementó un algoritmo para convertir los datos de tipo flotante 

a ASCII y así poder ser interpretados por los protocolos de comunicación serial y 

manipulados en la interfaz de usuario (Ver anexo D). 

 
Fcy

UxBRG = -1 (4.3)
16 * (bau rate)_d

 

Dónde: 

UxBRG: Registro de configuración UART. 

Fcy:Numero de instrucciones por segundo. 

baud rate: Velocidad de comunicación. 

 

La ecuación 4.3 permite calcular el valor del registro para la configuración de la 

comunicación serial del módulo UART. 
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Figura 4.5.  Configuración del Baud Rate para trasmisión de datos DSP Microchip 
 

 

 
 

Figura 4.6.  Configuración del Baud Rate para recepción de datos DSP Microchip 
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Los registros de configuración para la generación de una señal 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 ecuación 4.4, tomada del Anexo E, se obtiene el valor determinado para 

configurar el reguistro que permite definir la frecuencia de oscilacion de la señal cuadrada. 

Fcy
PxTPER = -1 (4.4)

Fpwm* PxTMR_prescaler
 

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.  

 
 

Figura 4.7. Configuración del registro PxTPER DSP Microchip. 
 

 

De la manipulación de los registros del módulo PWM se obtienen los pulsos que 

alimentaran la señal de estímulo del servomotor a controlar desde el PC con la interfaz de 

usuario, siguiendo los pasos que indica la figura 4.8, se logra un configuración adecuada 

para poder utilizar el módulo PWM. 
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Figura 4.8. Configuración del módulo PWM DSP Microchip. 

 
La última etapa en la configuración del software en el dispositivo programable es el 

módulo ADC y junto con él se utiliza el módulo DMA, en el cual  se puede gestionar los 

diferentes puertos a utilizar por el ADC, en total son 6 entradas analógicas que  permiten 

adquirir las señales de los diferentes sensores a trabajar en la instrumentación, la 

utilización de módulo DMA permite crear un buffer de almacenamiento de datos en el 

DSPIC con el que se disminuye la perdida de información por gestión de los datos en 

bloque, siendo útil para esta aplicación y reduciendo el tiempo de lectura de las 6 

entradas analógicas con una resolución de 12bits. 

 

En la figura 4.9, se observa el esquema para la habilitación de las 6 entradas analógicas 

con una configuración de 12bits y con una frecuencia de lectura de 8000Hz para cada una 

de las entradas analógicas. 

 

 
 

Figura 4.9. Esquema para la habilitación de entradas analógicas DSP Microchip. 

 

En la figura 4.10, se ilustra el funcionamiento del módulo DMA, en la cual se observa 

cómo se accede a los periféricos del dispositivo, para este caso el módulo DMA se ha 

configurado con un orden de interrupción o IRQ  para el módulo ADC y un determinado 

tamaño del buffer para almacenar las direcciones de los datos leídos en el buffer del ADC, 
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que en este caso solo posee un solo buffer para todas las entradas analógicas del tamaño 

de un Word; con la funcionalidad del DMA podemos crear un buffer de 32 Word por cada 

entrada analógica utilizada en el módulo del ADC. 

 
 

Figura 4.10. Funcionamiento del módulo DMA DSP Microchip. 

. 

El integrado FT232RL  (Figura 4.11) es una solución ideal para reemplazar el puerto 

RS232 por el USB en los nuevos diseños. Viene con drivers libres para la mayoría de los 

sistemas operativos el cual emplea la emulación de un puerto serial virtual en el terminal 

PC, se ha probado en Windows XP sin tener ningún Problema al momento de entrelazar 

los dispositivos implementados en la instrumentación. 

 

 

 

 

 

 

 

Figura 4.11. Diagrama esquemático y  Chip para tarjeta FT232RL. 

 

 
4.1.2.  Implementación de la tarjeta de acondicionamiento de Sensores. 

 
El acondicionamiento de las señales originadas por los sensores utilizados en el sistema 

permiten manipular la señal para ajustarla a los niveles de voltaje permitido por el 

microcontrolador, en la figura 4.12 se observa el diagrama esquemático de la tarjeta para 
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acondicionamiento de sensores yen el bloque mostrado en la figura 4.13 

seimplementócon integrados LM324.  

Los integrados LM324 son de bajo costo y menos susceptibles  a la estática, con estos 

circuitos integrados se llevó a cabo la primera  implementación en el  acondicionamiento 

de las señales  generadas por los sensores. 

Esta etapa fue realizada para observar el consumo de potencia requerido por la 

instrumentación  electrónica en la cual se engloba el sistema mecánico junto con la 

interfaz de comunicación y el sistema de adquisición de datos, el consumo de potencia 

requerido por los LM324 es mayor en comparación con la tecnología CMOS, por lo tanto 

se obtuvo un nivel de potencia adecuado para toda la instrumentación para  luego utilizar 

los integrados AD620AN. 

 

Figura 4.12. Diagrama esquemático primera tarjeta de sensores implementada.  

 

 

Figura 4.13. Vista frontal primera tarjeta de sensores implementada. 
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El diseño implementado para el acondicionamiento de sensores se realizó con 

amplificadores de instrumentación AD620AN, el cual se observa en la figura 4.14. Se 

utilizaron los amplificadores de instrumentación AD620ANpara minimizar el consumo de 

potencia. Los integrados AD620AN son dispositivos con tecnología CMOS ideales para 

instrumentación puesto que tienen implementadoun arreglo de amplificadores 

diferenciales con una ganancia máxima de 1000 y otras prestaciones que se pueden ver 

en el  anexo E. 

 

 
 

Figura 4.14. Diagrama esquemático tarjeta de sensores con AD620. 

 

 

Para el diseño de la tarjeta de acondicionamiento de señales se utilizaron dosCeldas de 

carga, un sensor de presión, , un sensor de humedad, temperatura, un acondicionamiento 

de la alimentación de los sensores y posteriormente las líneas de alimentación de los 

integrados AD620AN, en la tarjeta también se implementó las líneas de alimentación para 

el servomotor con una entrada de la señal PWM que empalma al servomotor, junto con 

estas entradas separadas por una distancia pequeña se encuentra el bus de datos que 

conecta las señales generadas por los sensores, acondicionadas por los amplificadores 

de instrumentación. La figura 4.15 muestra el diseño realizado en ARES, a partir de este 

se realiza la implementación de la tarjeta. 
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Figura 4.15. Implementación tarjeta de sensores con AD620AN. 

 
 

4.1.3. Implementación de la fuente regulada  
 

Para el diseño esquemático 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 instrumentación  

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 

además 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.  

 

 

Figura  4.16. Diseño esquemático Fuente regulada 

 

 

Figura 4.17. Implementación de fuente regulada. 
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CAPITULO V 

DISEÑO Y CONSTRUCCION BALANZA AERODINAMICA 

 

En el presente capitulo se desarrolla el sistema de balanza aerodinámica, el cual permite 

trasmitir el efecto de la fuerza de sustentación sobre las celdas de carga, descritas en el 

capítulo IV y además dar soporte al objeto aerodinámico a estudiar, para este caso un 

perfil alar. 

 

5.1.  Diseño de balanza aerodinámica 
 

El diseño mecánico de la balanza aerodinámica se compone de las partes que se 

describen a continuación: 

 

 

 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 sustentación.  

 

 Estructura para ubicar el perfil alar.De este se toman las fuerzas que actúan 

sobre el modelo en dos ejes. 

 

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

 

 Servomotor. Del cual se desprende una banda delgada que va fija al soporte 

que sostiene el modelo, este mecanismo permite la variación del ángulo de 

ataque. 

 

El mecanismo completo está diseñado para sostener el perfil aerodinámico y ubicarlo 

correctamente dentro de la cámara de pruebas del túnel de viento.Este mecanismo es 

rígido, por lo que hay poca  interferencia alrededor del modelo. 

La sencillez del soporte permite ubicar fácilmente el modelo a estudiar y fijarlo en el 

ángulo de ataque deseado para su estudio. 
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5.2.   Implementación de la balanza aerodinámica 

 

Una vez definidas las partes que componen el diseño de la balanza, se procede a la 

construcción de la siguiente forma: 

 Base soporte para balanza aerodinámica. 

 Sistema de detección de fuerzas aerodinámicas. 

 Base soporte servomotor. 

 

5.2.1.Base soporte para balanza aerodinámica. 

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 

detección de fuerzas y la base que soporta el perfil aerodinámico.  

 

 
 

Figura  5.1. Base soporte para balanza aerodinámica 

 

 

5.2.2. Sistema de detección de fuerzas aerodinámicas. 

En la figura 5.2 se observa la implementación del sistema para detectar la fuerza de 

sustentación en los perfiles alares. Se observa que al producirse una fuerza de 

sustentación 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 

variación del ángulo del perfil alar causado por el movimiento del servomotor respecto a la 

dirección de la velocidad del fluido. 
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Figura 5.2. Sistema de detección de fuerzas aerodinámicas 

 

 

5.2.3. Base soporte servomotor. 

En la figura  5.3 se observa la implementación de la base soporte para el servomotor, el 

cual  va fijo al sistema que detecta la fuerza de sustentación. 

 

 
 

Figura 5.3.Sistema soporte servomotor unido al sistema de detección de fuerzas 

aerodinámicas y base soporte perfil aerodinámico. 
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5.3.   Descripción construcción de la balanza aerodinámica. 
 

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 sustentación, también 

consta de un soporte que va fijo al servomotor que permitirá variar el ángulo de incidencia 

de -30 a +30 grados respecto a una horizontal, sobre dicho soporte ira fijo el perfil 

aerodinámico a estudiar. 

 
Figura 5.4.  Balanza aerodinámica para determinación de perfiles aerodinámicos. 

 

5.3.1. Sistema para la determinación de fuerzas aerodinámicas 

 

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 conversión de aquellas deformaciones en señales 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 señales de voltaje después de la etapa de 

amplificación (sistema interno de la balanza), se conectan al DSPIC, el cual envía los 

datos al PC y serán visualizados a través de LABVIEW. Es a partir de estas señales que 

se obtienen las fuerzas aerodinámicas y por consiguiente los respectivos coeficientes de 

sustentación. 
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CAPITULO VI. 

 

DESCRIPCION INTERFAZ DE USUARIO IMPLEMENTADO CON LABVIEW  

Un complemento indispensable para la instrumentación electrónica es una herramienta 

que permita visualizar la información que se procesa por medio de la electrónica de un 

medio físico, como lo es la zona de pruebas del prototipo de túnel de viento; permitiendo 

tener un registro de datos a partir de la experimentación para un posterior análisis. Por 

ello se realiza la interfaz de usuario en un PC por medio de la programación grafica de 

Labview, el cual se describe a continuación. 

 
6.1. Descripción implementación interfaz de usuario con Labview. 

 

El desarrollo de la programación grafica en Labview requiere de la organización de los 

bloques para realizar la adquisición de las señales en el PC, las señales 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 sustentación de acuerdo a una variación del ángulo.  

En la figura 6.1 muestra la configuración para la comunicación serial, quese realiza a una 

velocidad de 9600 baudios con la finalidad de tener una velocidad óptima para la 

transmisión de los datos del DSPic al Puerto serial del PC, mediante un emulador de 

puerto serial. Para este fin se utilizó las funciones  VISA serial  de Labview. 

 

 
 

Figura 6.1. Comunicación serial con Labview. 
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La identificación de las variables se realiza mediante la búsqueda de un identificador  

asignado a cada variable desde el programa en el DSPIC, de esta forma se obtienen las 

señales para un posterior tratamiento en la interfaz.Esta configuración se repite para las 6 

variables adquiridas, la toma de datos de las señales se puede considerar simultánea 

gracias a un buffer de almacenamiento que ofrece Labview en el módulo VISA, en la 

figura 6.2  se observa la configuración para el sistema de identificación de las variables. 

 

 
 

Figura 6.2. Configuración para la identificación de Variables 

 

La configuración de la figura6.3, permite enviar una señal desde el PC al DSPIC el cual 

envía su identificador correspondiente, este es clasificado por el programa del 

microprocesador. Esta información es procesada y enviada almódulo PWM que controla 

el giro de un servomotor acondicionado al sistema mecánico de la balanza aerodinámica. 

 

 
 

Figura 6.3. Control de señal del DSPIC al PC. 

 

En la interfaz realizada para la instrumentación también se implementó una programación 

grafica para almacenar los datos adquiridos por la interfaz en Labview, en el cual se 

obtiene un registro de la información procesada. En la figura 6.4, se indica la 

configuración correspondiente al almacenamiento de la información 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 observación de las gráficas mediante la configuración de 

bloques que  permiten graficar las señalesde interéscomo fuerza de sustentación y el 

ángulo de ataque de un perfil alar. 

 

En la interfaz de usuario también se programa una visualización del perfil alar en el fluido 

con la visualización 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.  

 

 
 

Figura 6.5. Sistema para visualización del ángulo de ataque. 

 

 

6.2. Prueba de interfaz de usuario. 

 

En la figura 6.6 se observa la interfaz de usuario, donde se visualizan  las variables más 

importantes, las cuales  son mostradas junto con la variación del ángulo y la opción de   

almacenar un archivo con la información  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 variación del tiempo 

y otras opciones donde podemos realizar la calibración del sistema dependiendo del lugar 

donde se esté realizando la medición de los coeficientes de sustentación. Además 

podemos ver comportamientos de las fuerzas que interactúan en el sistema mecánico. 

 

 

Figura 6.6. Interfaz de usuario implementada con Labview 

 

En la figura 6.7 se observa el comportamiento de las señales en la interfaz de usuario 

implementada con Labview, las cuales provienen de los diferentes sensores de la 

instrumentación electrónica construida. 

 

 

 

Figura 6.7. Comportamiento de las señales en la interfaz de usuario. 
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CAPITULO VII.   RESULTADOS 

 

En este capítulo se lleva a cabo la adquisición de la información que genera la 

instrumentación electrónica implementada para el prototipo del túnel de viento construido, 

de la cual se obtiene: velocidad, presión dinámica, temperatura, humedad relativa, fuerza 

de sustentación y la variación del ángulo de incidencia del perfil respecto a la dirección de 

la velocidad del fluido. De estos datos obtenidos se procede a la búsqueda de la 

caracterización del coeficiente de sustentación de dos perfiles alares, el NACA 4415 y el 

CLARK Y, a los que inicialmente se les realiza un estudio teórico con el fin de comparar 

su comportamiento con la información obtenida a partir de la experimentación. 

 

7.1.   Calculo del número de Reynolds para estudiar el comportamiento de los  

         Perfiles NACA 4415y CLARK Y con el programa Profili  2.16. 

 

A continuación 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 aerodinámicos 

a bajos números de Reynolds.  

 

Antes de proceder a la simulación es necesario el cálculo del número 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 túnel de viento y la cuerda de dicho perfil. 

 

 

 
 

Figura 7.1. Obtención del Número de Reynolds con el programa Profili2.16. 
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En la tabla 7.1 se realiza la comparación del número de Reynolds obtenido en base a 

Profili y el número de Reynolds a partir de las condiciones reales de los perfiles a 

estudiar, encontrando que el comportamiento de lascurvas de CL vs Alpha son similares 

en estos rangos de números de Reynolds por tanto se realiza la comparación de las 

gráficas CL 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) CLARK Y 4 m/s 13595≈14.000 

Calculado con la ecuación (1.19) CLARK Y 4 m/s 12886≈13.000 

Con µ≈1.7x10
-5

 y L=0.056m  (Envergadura) 

PROFILE 2.16 con L=0.12 m(Cuerda) CLARK Y 8 m/s 27190≈27.000 

Calculado con la ecuación (1.19) CLARK Y 8 m/s 25773≈26.000 

Con µ≈1.7x10
-5

 y L=0.056m (Envergadura) 

PROFILE 2.16con L=0.12 m(Cuerda) NACA 4415 4 m/s 13595≈14.000 

Calculado con la ecuación (1.19) NACA 4415 4 m/ 10355≈10.000 

Con µ≈1.7x10
-5

y L=0.045m (Envergadura) 

PROFILE 2.16 con L=0.12m(Cuerda) NACA 4415 8 m/s 27190≈27.000 

Calculado con la ecuación (1.19) NACA 4415 8 m/s 20710≈21.000 

Con µ≈1.7x10
-5

y L=0.045m (Envergadura) 

 

Tabla 7.1. Comparación de números de Reynolds con Profili 2.16 y con los datos de los 

perfiles construidos. 

 

 
 

7.2.  Estudio Teórico del comportamiento del perfil aerodinámico CLARK Y. 

 

El perfil aerodinámico CLARK Y, es un perfil plano convexo muy útil para modelos tipo 

trainer (de entrenamiento) por  la fuerza de sustentación que genera a velocidades bajas. 

 

 
 

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

 

Debido a que la velocidad en el túnel de viento es de 4 m/s y8 m/s,  se optó por este tipo 

de perfil, primero se realiza una simulación del comportamiento del perfil con Profili 2.16. y 

posteriormente se procede a la experimentación en el túnel de viento con el fin de 

corroborar los resultados obtenidos y así comparar el comportamiento del simulador vs 

comportamiento en el túnel de viento. 
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Figura 7.3. Condiciones de Alpha y Número de Reynolds para el perfil Clark Y en el 

simulador Profili 2.16. 

 

 

A partir de estos datos se obtienen las curvas de CL  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 túnel de viento. 

 

 

 
 

Grafica 7.1. CL vs α CLARK Ycon Profili 2.16, a. con v=4 m/s, Re=14.000. 
b. v=8 m/s,Re=27.000. 
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7.3.  Estudio Teórico del comportamiento del perfil aerodinámico 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 

características más representativas: 

 

 Primer dígito describe la curvatura máxima como porcentaje de la cuerda (% c).  

 Segundo digito describe la distancia de máxima curvatura desde el borde de 

ataque en 1/10 del porcentaje de la cuerda. 

 Los dos últimos dígitos describen el máximo espesor como % de la cuerda.  

 

Así para el perfil NACA 4415: 

 

 Máxima curvatura al 4%.  

 Máxima curvatura localizada al 40% (0.4 cuerdas) del borde de ataque.  

 Máximo espesor del 15% de la cuerda. 

 

El perfil NACA4415, es un perfil que tiene un 4% de altura máxima de la línea media, 

situado al 40% del borde de ataque y con un espesor relativo del 15% de la cuerda. 

 

 
 

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

 

En la figura 7.2 se observan las curvas CL vs Alpha con las cuales se realiza la 

comparación con los datos obtenidos a partir de la experimentación. 

 

Grafica 7.2.  CL vs α 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.  Obtención experimental de coeficientes de sustentación perfiles NACA 4415 y  
        CLARK  Y, para números de Reynolds de 14.000 y 27.000. 

 

 

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 Fs1 y Fs2, estas se encargan de 

medir las fuerzas de sustentación, cuando el ángulo de incidencia es positivo se ve un 

decremento de peso originando sustentación positiva y cuando el ángulo de incidencia es 

negativo, se observa un incremento de peso lo que causa disminución en la fuerza de 

sustentación. Igualmente se observa el comportamiento del sensor de presión, el cual 

presenta pequeñas fluctuaciones en la velocidad, las cuales afectan un poco la obtención 

de los coeficientes de sustentación. 

 

 

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 Números de Reynolds de 14.000 y 27.000. 

En las gráficas7.3 y 7.4, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentación para el 

perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,00678m2, 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. 

 

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

En las gráficas7.3 y 7.4, se observa que los datos se encuentran un poco separados de 

los datos obtenidos teóricamente con el programa Profili 2.16,  esto es debido a la 

relación que presenta el software Profili 2.16  con el área superficial del perfil, la cual se 

considera como infinita, la presencia de pequeños vórtices o turbulencias asociadas al 

ducto del túnel debido a su geometría cuadrada, la poca energía 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 teórico como experimental de las 

gráficas7.3 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 teóricos 

respecto de los experimentales. 

T E

T

m - m
Error porcentual = * 100 (7.1)

m
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Linealizacion grafica 7.3.: 

 

Pendiente teórica mT=0.04939. 

Pendiente Experimental mE=0.03477. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica teórica se tiene: 

 

Error porcentual = 29,6 %  
 

En la gráfica7.3, la ubicación de la sonda de velocidad (Sensor de presión), se encuentra 

a 3 cm del borde de ataque del perfil alar (en ángulo 0°),  generando perturbaciones entre 

el fluido y el perfil alar.  

 

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

En la gráfica7.4, se  realizaron cambios en la ubicación de la sonda de velocidad (Sensor 

de presión), se trasladó a una distancia de 6cm referente al borde de ataque del perfil, 

puesto que al variar el ángulo en forma negativa se producían turbulencias del fluido 

reflejadas en la lectura de velocidad. En este caso se obtuvo una medida de velocidad 

estable durante la prueba. 

 

Linealización grafica 7.4.: 

 

Pendiente teórica mT=0.06693. 

Pendiente Experimental mE=0.08563. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 

 

Error porcentual = 27,9 %  
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En las gráficas  7.5 y 7.6, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentación para 

el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,00678m2, 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. 

 

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

En la gráfica 7.5, se  tenía la sonda ubicada a 3cm referente al borde de ataque del perfil, 

por lo que se presentó una  variación del 21% respecto de los datos teóricos. 

 

Linealizacion grafica 7.5.: 

 

Pendiente teórica mT=0.04939. 

Pendiente Experimental mE=0.0389. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica 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 teórica mT=0.06698. 

Pendiente Experimental mE=0.05895. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 

 
 

Error porcentual =12 %  

 

En la gráfica 7.6, se  reubicó la sonda de velocidad (Sensor de presión) a una distancia de  

6 cm  respecto al borde de ataque del perfil, logrando una gráfica experimental más 

cercana a la teórica y un comportamiento constante de la velocidad durante la prueba. 
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ALPHA 
CL 

TEORICO 
CL 

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 gráfica 7.6. 

 

En la tabla 7.1. Se observan los coeficientes de sustentación versus ángulos de ataque, 

tanto teóricos como experimentales. Debido a que las galgas fueron calibradas para 

detectar a partir de 1 gramo (resolución) se presentaron ciertas variaciones de los 

coeficientes de sustentación haciendo que la gráfica experimental difiera en un 12% 

respecto del estudio teórico. 

 

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

En las gráficas  7.7 y 7.8, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentación para 

el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,0054m2, 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. 

Linealización gráfica 7.7.: 

 

Pendiente teórica mT=0.04358. 

Pendiente Experimental mE=0.03534. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 

 

Error porcentual =19 %  
 

En la gráfica 7.7. se observa que los resultados experimentales difieren en un 19% 

respecto de los teóricos, esto es debido a la ubicación de la sonda a 3 cm del perfil 

ocasionando una caída de presión que traduce en un cambio de velocidad en los datos 

enviados al PC y por tanto una variación en los coeficientes de sustentación. 

 

En la gráfica 7.8, se  realizaron cambios en la ubicación de la sonda de velocidad (Sensor 

de presión), se trasladó a una distancia de  6 cm  referente al borde de ataque del perfil, 

logrando una disminución de error porcentual del 19% al 18% y por tanto una gráfica 

experimental más cercana a la teórica. 
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Grafica 7.8. CL vs Alpha PERFIL NACA 4415  prueba 2, V=4m/s. 

 

Linealización gráfica 7.8.: 

Pendiente teórica mT=0.04247. 

Pendiente Experimental mE=0.0346. 

Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 

 

Error porcentual =18 %  

 

En las gráficas  7.9 y 7.10, se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentación para 

el perfil CLARK Y, con superficie alar de 0,0054m2, 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. 

 



 

 
73 

 

 

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

 
Linealización grafica 7.9.: 
 
Pendiente teórica mT=0.0697. 
Pendiente Experimental mE=0.0507. 
Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 
 

 

Error porcentual = 27 %  
 

 

En la gráfica 7.9. se observa que los resultados experimentales difieren en un 27% 

respecto de los teóricos, esto es debido a la ubicación de la sonda a 3 cm del perfil 

ocasionando una caída de presión que traduce en un cambio de velocidad y por lo tanto 

se obtienen coeficientes de sustentación experimentales respecto de los teóricos. 

 

 
En la gráfica 7.10. se observa que los resultados experimentales se encuentran más 

cercanos respecto de los teóricos en un  13% respecto de los teóricos, esto es debido a la 

ubicación 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. 

 
 
Linealización grafica 7.10.: 
 
Pendiente teórica mT=0.06978. 
Pendiente Experimental mE=0.06056. 
Estimando un error relativo respecto a la gráfica  teórica se tiene: 
 
 

Error porcentual =13 %  
 

En la tabla 7.2. Se observan los coeficientes de sustentación versus ángulos de ataque, 

tanto teóricos como experimentales. Debido a que las galgas fueron calibradas para 

detectar a partir de 1 gramo (resolución) se presentaron ciertas variaciones de los 

coeficientes de sustentación haciendo que la gráfica experimental difiera en un 13% 

respecto del estudio teórico. 
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α° 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 gráfica 7.10. 
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CAPITULO VIII. 

CONCLUSIONES Y TRABAJO FUTURO 

 

8.1. Conclusiones 

 

De acuerdo al diseño conceptual y preliminar de la instrumentación electrónica se 

construyó un equipo básico y funcional que cumple las características requeridas en un 

túnel de viento subsónico bajo, además de ser económico en la adquisición  de los 

elementos que conforman dicho equipo,puesto que permite obtener valores de 

temperatura, humedad relativa, presión dinámica, velocidad y fuerzas de sustentación.. 

 

Se diseñó e implemento una instrumentación  electrónica básica, adecuada para realizar 

ensayos aerodinámicos en túnel de viento, permitiendo la obtención de los coeficientes de 

sustentación correspondientes  a los perfiles alares NACA 4415 y CLARK Y. 

 

Se diseñó e implemento una balanza con el fin de obtener las respectivas fuerzas de 

sustentación, a partir de dos celdas de carga y la variación del ángulo de incidencia por 

medio del servomotor.  

 

Se implementó un prototipo de túnel de viento subsónico bajo en el que se realizaron  

pruebas para obtener medidas de presión, temperatura, fuerza de sustentación  y presión 

dinámica, de la cual se obtuvo la velocidad para cada experimento y a partir de estos 

datos se obtuvieron los respectivos coeficientes de sustentación para los perfiles NACA 

4415 y CLARK Y con números 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 sustentación 

para perfiles alares y en general de objetos aerodinámicos. 

 

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

de ubicación de la sonda de presión, de tal forma que esta no interfiera entre el fluido y el 

perfil, alterando la obtención de la velocidad del fluido. 
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Las características del fluido a velocidades bajas permiten obtener un comportamiento 

laminar debido a que las partículas 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 interactúa con un ducto de forma 

cuadrada lo cual favorece la existencia de vórtices en la trayectoria del fluido haciendo 

que existan fuerzas viscosas. Considerando lo anterior se optó por manipular velocidades 

no mayores a 10 m/s, debido a las dimensiones de la zona de pruebas en el túnel de 

viento. 

 

La balanza encargada de medir las fuerzas de sustentación que experimenta el perfil alar 

debido a la interacción 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 diseñado para trasmitir la fuerza de sustentación a los dispositivos 

encargados de sensar las deformaciones de interés. La baja velocidad del fluido del aire 

desarrollada en la zona de pruebas del túnel de viento ayuda a que dichas perturbaciones 

sean mínimas por lo que se pueden despreciar dichos efectos. 

 

 

Las gráficas obtenidas de CL vs Alpha para los perfiles alares estudiados a velocidades de 

4 m/s, presentan errores porcentuales elevados debido al comportamiento del perfil para 

ángulos de incidencia negativos, este error se puede disminuir despreciando los efectos 

de la sustentación negativa puesto que en la práctica los perfiles responden 

adecuadamente a ángulos de incidencia mayores a 0º. 

 

Las gráficas obtenidas de CL 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 ángulos de incidencia negativos, este error se puede 

disminuir despreciando los efectos de la sustentación negativa puesto que en la práctica 

los perfiles responden adecuadamente a ángulos de incidencia mayores a 0º.  

 

Las gráficas obtenidas de CL 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 sustentación 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 sustentación para ángulos de incidencia positivos, por lo que este 

porcentaje de error se puede disminuir despreciando los efectos de los ángulos de 

incidencia negativos. 

 

Las diferencias entre la experimentación realizada con la instrumentación y los datos a 

obtenidos a partir de Profili 2.16, se deben a las consideraciones geométricas por parte 

del software Profili y la experimentación.Aunque en ambos casos se tienen semejanzas 

geométricas como la longitud de la cuerda y la aproximación del número de Reynolds, 
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estas no son suficientes, puesto que en el software no se tiene en cuenta la dimensión de 

la envergadura. Al considerar la dimensión de la envergadura en la experimentación se 

tiene la presencia de efectos que afectan la medición de las fuerzas de sustentación, los 

cuales no se consideran en el software Profili 2.16. 

 

 

 
8.2. Trabajo futuro 

 

 

Dando continuidad al trabajo realizado sería conveniente la implementación de un túnel 

de viento con un motor de mayor potencia que permite realizar ensayos aerodinámicos a 

mayor velocidad, además se recomienda una construcción tipo octogonal para mantener  

un flujo laminar. 

 

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

rediseñar el sistema de balanza aerodinámica de tal forma que permita obtener las 

fuerzas de arrastre y los momentos a los que se ve sometido un objeto aerodinámico. 
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ANEXOS 

Anexo A: Tablas de datos caracterización de sensores utilizados en la 

instrumentación electrónica. 

 

Caracterización sensores instrumentación 

 

Voltaje 
(V) 

Velocidad 
(m/s) 

Presión dinámica 
 (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 Presión Dinámica 

 

Temperatura (ºC) 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  
(V) 

Humedad  
%HR 

2.25 50 

2.42 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 

 

Tabla E. Voltaje vs Peso en la galga G2 
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Tabla F. Voltaje vs Peso en la galga G3  

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

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 1.441 

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 
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AnexoB: Construcción primer prototipo para detección de fuerzas de sustentación 

 

Sistema de detección de fuerzas aerodinámicas 

 
 

Ubicación de Balanzas  

 

 
 

Sistema de detección de fuerzas aerodinámicas 

 

Base soporte servomotor 

 
 

Sistema soporte servomotor 
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Base soporte para perfil aerodinámico 

 

Base soporte para perfiles aerodinámicos 

 

 
Sistema de Giro del servomotor al soporte del perfil alar 

 

 

 
Ensamblaje del sistema de Balanza aerodinámica 

 

 

 

 
 

Balanza aerodinámica para determinación de perfiles aerodinámicos 
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Anexo C: Comportamiento instrumentación e interfaz de usuario 

 

Obtención de CL   para el Perfil CLARK Y con Alpha=0º 

 

 

Obtención de CL   para el Perfil CLARK Y con Alpha=1º  

 

 

Obtención de CL   para el Perfil CLARK Y con Alpha=2º  
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Comportamiento de sensores durante experimentación y visualización del ángulo de 

incidencia. 

 

 

Obtención experimental de CL para el perfil CLARKY a 8 m/s en la interfaz de usuario. 
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Anexo D: Código fuente programa de Instrumentación electrónica. 

 

#include<p33FJ128MC802.h> 

#include<stdio.h> 

#include<stdlib.h> 

#include<math.h> 

#include<pwm12.h> 

#include <stdlib.h> 

#include <libq.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);       // 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]); 

voidenableInterrupts(void) 

{SRbits.IPL = 0; 

return;} 

voidinitInterrupts(void) 

{ 

INTCON1bits.NSTDIS = 0; 

IPC3bits.AD1IP=7; 

IPC1bits.DMA0IP=7; 

IPC2bits.U1RXIP=7; 

IFS0bits.AD1IF=0; 

IFS0bits.DMA0IF=0; 

IFS0bits.U1TXIF=0; 

IFS0bits.U1RXIF=0; 

IFS0bits.DMA0IF=0; 

return; 

} 

voidint_UART (void) 

{ 

U1MODEbits.STSEL = 0; // 1 Stop bit 

U1MODEbits.PDSEL = 0; // No Parity, 8 data bits 

U1MODEbits.ABAUD = 0; // Auto-Baud Disabled 
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Anexo E: Datasheets circuito DSPic y sensores utilizados en la instrumentación 

Datasheet Amplificador de instrumentación AD620 
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Datasheet DSPIC33FJ128MC802 
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Datasheet Anemómetro  

 

 

 



 

 
98 

 

Datasheet sensor de humedad 
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Datasheet sensor de presion 

 

 


