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DESCRIPCION
Panel de aeronave que comprende una abertura equipada con un cerco

La presente invencién se refiere a un disefio de panel de aeronave que comprende una abertura equipada con un
cerco.

La estructura de una aeronave comprende generalmente varios paneles a través de los cuales se hacen aberturas
que se cierran con elementos que pueden o no ser transparentes.

El documento DE102006053967 describe una estructura de esta clase segun el preambulo de la reivindicacion 1.

Se describe un panel de ventana que comprende un elemento transparente y un marco de ventana sujeto con un
cerco en la parte estructural.

La figura 1 ilustra, en seccion transversal, una disposicion conocida del cerco 10 de una abertura 12 hecha en un
panel 14 de fuselaje de aeronave que esta dotado de una ventana 16.

Asi, segun esta técnica anterior, el cerco 10 utilizado para sujetar el conjunto de cristal de ventana 18/junta de
sellado de ventana 20 a la abertura 12 consta de un Unico componente de cerco 22 en forma de una seccion en
angulo que se monta a horcajadas sobre el borde 24 de la abertura 12.

Mas especificamente, la base 26 del componente 22 tiene un taléon 28 que encaja en la abertura 12, y una parte
horizontal 30 presionada contra el borde 24 de la abertura 12 y fijada al panel 14.

El talon 28 comprende entonces un labio 34 que se extiende hacia el centro de la abertura 12 para soportar el
conjunto de cristal de ventana 18/junta de sellado de ventana 20, mientras que un dispositivo de retenciéon 33, que
descansa contra una extension vertical 32 de la parte horizontal 30, afianza el conjunto desde el otro lado.

En este disefio de la técnica anterior, la parte horizontal 30 del componente de cerco 22 se fija al borde 24 de la
abertura 12 en numerosos puntos, 70 a 100 puntos, para dar una idea aproximada de escala, perforando el panel y
a continuacion remachando.

Una primera desventaja con el disefio, en el caso de un panel de fuselaje hecho de material compuesto, es que las
operaciones de taladrado y escariado de los agujeros de remache son muy incémodas de realizar cerca del borde
24 de la abertura 12, especialmente en el caso de un material compuesto basado en fibra de carbono.

El documento W02009003954 describe una cubierta para una abertura de acceso que comprende una cubierta
exterior y una cubierta interior que se afianzan sobre la estructura para impedir el taladrado.

Asi, debido al nimero de agujeros a practicar para cada abertura 12 en una aeronave y debido a la dificultad de
realizar las operaciones de mecanizado, los costes asociados a la fijacion de los componentes de cerco 22 para una
aeronave son relativamente altos.

Ademas, una segunda desventaja es que los agujeros de remache y el numero de ellos debilitan el borde de la
abertura y perjudican a la estabilidad mecanica del borde contra las deformaciones debidas a la flexion del fuselaje y
a las fuerzas de presurizacion de la cabina.

Por tanto, es un objeto de la presente invencion aliviar estas desventajas de la técnica anterior.

Un primer objetivo de la invencion es proponer un disefio que permitira que un cerco de abertura de panel se ajuste
sin perforar y, por tanto, sin debilitar el panel.

A este fin, la invencién propone un panel de aeronave segun la reivindicacion 1.

Mas especificamente, el cerco segun la invencion esta hecho de al menos dos componentes independientes, un
componente interno y un componente externo, que estan unidos uno a otro y que afianzan el borde de la abertura en
el panel.

Ventajosamente, la fijacion por agarre permite adaptar el cerco de manera que resulte adecuado para paneles de
espesores sustancialmente diferentes.

Asi, es posible reducir el nimero de familias de cercos que tienen que recibir nimeros de pieza y que han de ser
utilizados para construir una aeronave, siendo esta reduccion ain mas ventajosa en el caso de un fabricante de
aeronave que haga modelos diferentes de aeronave.

Otras caracteristicas y ventajas se haran evidentes a partir de la siguiente descripcién de la invencién, cuya
descripcion se da solamente a modo de ejemplo y con referencia a los dibujos adjuntos, en los que:
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- la figura 1 es una vista en seccion transversal de un panel de aeronave que comprende una abertura equipada con
un cerco segun la técnica anterior,

- la figura 2 es una vista en perspectiva y en despiece ordenado de un panel de aeronave que comprende una
abertura equipada con un cerco que no esta de acuerdo con la invencion,

- la figura 3 es una vista en seccion transversal de un panel de aeronave que comprende una abertura equipada con
un cerco que no esta de acuerdo con la invencion, y

- la figura 4 es una vista en seccion transversal de un panel de aeronave que comprende una abertura equipada con
un cerco segun la invencion.

En una primera realizacion segun la invencion, ilustrada en la figura 2, un panel de aeronave sustancialmente plano
40 comprende al menos una abertura 42 de forma oblonga dotada de un cerco 44 destinada a aceptar un dispositivo
de cierre 46 que cierre la abertura.

El panel 40 es un panel de fuselaje en el que al menos una superficie exterior 48 del mismo corresponde a la
superficie aerodinamica de la aeronave, y el cerco 44 forma una interfaz para ajustar un dispositivo de cierre 46 que
adopta la forma de al menos un cristal de ventana 50 equipado con una junta de sellado periférica 52 para formar
una ventana.

Como se ilustra en las figuras 2, 3 y 4, el cerco 44 rodea la circunferencia de la abertura 42 y esta fijado al panel 40.
El cerco 44 comprende al menos un labio 54 que se extiende hacia el centro de la abertura 52, soportando el labio
54 la ventana 46 y siendo capaz de reaccionar a las fuerzas de presurizacion de la cabina aplicadas a la ventana.

El cerco 44 rodea la circunferencia de la abertura 42 continuamente.

El cerco 44 tiene una cara externa 56 que esta interpuesta entre la superficie exterior 48 del panel y la ventana 46, y
el labio 54 tiene una cara interna 58 contra la cual presionan el cristal de ventana 50 y su junta de sellado periférica
52. La cara interna 58 esta inclinada hacia el interior de la abertura 42 y hacia el exterior 60 del panel,
concretamente de la aeronave, para hacer que el cristal de ventana sea mas facil de posicionar y la junta de sellado
sea mas facil de comprimir.

La cara externa 56 del cerco 44 se extiende sustancialmente en la continuacion de la superficie exterior 48 del panel
a fin de mantener la continuidad aerodinamica del fuselaje.

Como se ilustra en la figura 3, el cerco 44 comprende unos medios de fijacion 62 que trabajan agarrando el borde 62
de la abertura 42.

Al menos una porcion 66, de longitud L no cero, del borde 64 se afianza desde el exterior 60 y desde el interior 68
del panel por medio del cerco 44.

La porcion 66 esta situada en el extremo del borde 64 y se afianza sobre toda la circunferencia de la abertura 42.

Para conseguir esto, el cerco 44 esta hecho de al menos dos componentes independientes, un componente interno
70 y un componente externo 72, que estan posicionados uno en cada lado del panel 40 y estan unidos uno a otro de
tal manera que afiancen el borde 64 de la abertura 42.

Asi, los componentes interno 70 y externo 72 estan posicionados respectivamente en el interior 68 y en el exterior 60
del panel.

Cada uno de los componentes interno 70 y externo 72 comprende respectivamente una extension lateral 74, 76 en
su lado respectivo 68, 60 del panel y en la direcciéon que se aleja del centro de la abertura 42, comprendiendo cada
extension 74, 76 respectivamente al menos una cara 78, 80 que descansa desde su lado 68, 60 contra el borde 64
del panel y que cubre al menos la porcién 66, de longitud L no cero, del borde 64.

Como se ilustra en las figuras 2 y 3, en una primera forma alternativa de los medios de fijacion 62, el borde 64 de la
abertura 42 es recto y comprende un rebajo 82 en el exterior 60 del panel para aceptar la extension lateral 76 del
componente externo 72.

Debido a que el rebajo 82 adopta la forma de un hombro producido en toda la circunferencia de la abertura, el rebajo
82 y la cara 80 de la extension lateral 76 tienen perfiles sustancialmente idénticos para minimizar la holgura de
ajuste entre el cerco 44 y el panel.

Con la cara externa 56 del cerco 44 soportada por el componente externo 72, la profundidad P del rebajo 82 y el
espesor M de la extension lateral 76 estan dimensionados de manera que la cara externa 56 esté a haces con la
superficie exterior 48 del panel o esté incrustada hacia el interior 68 del panel.
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Asi, el rebajo 82 permite la creacion de unos medios de fijacion 62 que trabajan por agarre, mientras que al mismo
tiempo permite que la cara externa 56 se mantenga sustancialmente en la continuacion de la superficie exterior 48
del panel, manteniendo asi la continuidad aerodinamica del fuselaje.

Como se ilustra en la figura 4, en los medios de fijacion 162, en el panel de aeronave segun la invencion, el borde
164 de la abertura 42 esta vuelto hacia el interior 68 del panel y hacia el centro de la abertura 42 para aceptar la
extension lateral 176 del componente externo 72.

De esta manera, la cara 180 de la extension lateral 176 que llega a presionar contra el borde 164 del panel vuelto
hacia dentro esta inclinada hacia el interior 68 del panel y hacia el centro de la abertura 42.

La inclinacién del borde 164 vuelto hacia dentro y la inclinacion de la cara 180 son sustancialmente idénticas a fin de
minimizar la holgura de ajuste entre el cerco 44 y el panel.

Estando la cara externa 56 del cerco 44 soportada por el componente externo 72, la inclinacién del borde 164 vuelto
hacia dentro y la inclinacién de la cara 180 estan dimensionadas de modo que la cara externa 56 esté a haces con la
superficie exterior 48 del panel o esté incrustada hacia el interior 68 del panel.

Asi, el borde 164 vuelto hacia dentro permite la creaciéon de unos medios de fijacién 62 que trabajan por agarre,
mientras que, al mismo tiempo, hace posible mantener la cara externa 56 sustancialmente en la continuacién de la
superficie exterior 48 del panel, manteniendo asi la continuidad aerodinamica del fuselaje.

Ventajosamente, el borde 164 vuelto hacia dentro mejora la estabilidad mecanica del borde de la abertura.

A continuacion, a fin de evitar tener que taladrar y debilitar el panel en el borde 64, 164 de la abertura, los medios 84
de uniéon mutua de los componentes interno y externo 70, 72 se sitian mas alla del borde en la direccion hacia el
centro de la abertura 42.

Los componentes interno 70 y externo 72 estan superficie con superficie uno contra otra en una porcion central 86
del cero 44, situandose la porcién central 86 inmediatamente después de los medios de fijacion 62, 162 y del borde
64, 164 en la direccion hacia el centro de la abertura 42.

Los dos componentes 70, 72 pueden unirse uno a otro por diversos medios conocidos para los expertos en la
materia, pero, de preferencia, los dos componentes se conectan utilizando tornillos distribuidos alrededor de la
circunferencia de la abertura 42 y en la region de la porcién central 86 del cerco 44.

En las figuras 2 y 3, el componente interno 70 incorpora un rigidificador 88 en forma de una pared 90
sustancialmente perpendicular al panel y que se extiende hacia el interior 68 del mismo, mejorando el rigidificador 88
la estabilidad mecanica del borde 64 de la abertura.

La pared 90 se fabrica de una pieza con el componente interno 70 y se extiende en direccion normal al borde 64.

Ventajosamente, la pared 90 permite también que el dispositivo de retencion 33 segun la técnica anterior e
introducido en el preambulo y en la figura 1 se reutilice para mantener el conjunto de cristal de ventana 50/junta de
sellado 52 presionado contra el labio 54 del cerco 44 segun la invencion.

De preferencia, el labio 54 contra el cual presionan el cristal de ventana 50 y su junta de sellado periférica 52 forma
una parte integrante del componente externo 72, estando localizado el labio inmediatamente después de la porcion
central 86 del cerco 44, cuando se considera la direccién hacia el centro de la abertura 42.

En el panel segun la invencion, ilustrado en la figura 4 y que esta destinado a prescindir del dispositivo de retencion
adicional como el utilizado en la técnica anterior, se prevén unos medios 92 de mantenimiento de la ventana 46
contra el labio 54 a incorporar en el cerco.

Estos medios de sujecion 92 consisten en una continuacién 94 del componente interno 70 hacia el centro de la
abertura 42 en una distancia de afianzamiento no cero D del labio 54 del componente externo 72, estando
destinados la junta de sellado 52 y el cristal 50 de la ventana 46 a afianzarse entre la continuacion 94 y el labio 54.

La continuacion 94 es continua en toda la circunferencia de la abertura 42, pero la presente invencién cubre también
formas alternativas en las que esta continuacion 94 sea discontinua.

A fin de sujetar firmemente la ventana 46 y ajustar la distancia de afianzamiento D de modo que resulte adecuada
para las dimensiones del cristal de ventana 50 y de la junta de sellado 52, puede interponerse al menos una pieza
de empaquetadura 96 entre la continuacion 94 y la ventana 46.

Asi, en el panel segun la invencion, se mantiene la ventana 46 en posicion y se fija el cerco 44 al panel 40
simultaneamente y de una manera similar con ayuda de unos medios de ajuste 84 que unen los componentes 70, 72
uno con otro.
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REIVINDICACIONES

1. Panel de aeronave (40), principalmente un panel de fuselaje de la aeronave, que tiene un exterior (60) y un
interior (68), comprendiendo al menos una superficie exterior (48) y al menos una abertura (42), que define un borde
(64, 164) del panel, equipada con un cerco (44) destinado a aceptar un dispositivo de cierre (46) que cierra la
abertura, estando el cerco (44) que rodea la abertura (42) fijado al panel, formando una interfaz para ajustar el
dispositivo de cierre, y comprendiendo al menos un labio (54) que se extiende hacia el centro de la abertura,
soportando el labio el dispositivo de cierre (46), teniendo ademas el cerco (44) una cara externa (56) interpuesta
entre la superficie exterior (48) del panel y el dispositivo de cierre (46), caracterizado porque el cerco comprende
ademas unos medios de fijacion (162) que trabajan agarrando el borde (164) la abertura (42) del panel, y esta hecho
de al menos dos componentes independientes, un componente interno (70) y un componente externo (72) que estan
posicionados respectivamente en el interior (68) y en el exterior (60) del panel (40) y unidos uno a otro de tal manera
que afiancen el borde (64, 164), cada uno de los componentes interno (70) y externo (72) comprende
respectivamente una porcion extendida (176) en su lado (68, 60) del panel y en la direccion que se aleja del centro
de la abertura (42), comprendiendo cada extension (74, 176) respectivamente al menos una cara (78, 180) que
descansa desde su lado (68, 60) contra el borde (64, 164) del panel y que cubre al menos una porcién (66), de una
longitud (L) no cero, del borde (64, 164), y la porcion (66) esta situada en el extremo del borde (64, 164); y porque:

- el borde (164) de la abertura (42) esta vuelto hacia el interior (68) del panel y hacia el centro de la abertura (42)
para aceptar la porcion extendida del componente externo (72);

- en donde la inclinacion del borde (164) vuelto hacia dentro y la inclinacion de la cara (180) de la porciéon extendida
(176) del componente externo (72) estan dimensionadas de modo que la cara externa (56) esté a haces con la
superficie exterior (48) del panel o esté incrustada hacia el interior (68) del panel.

2. Panel de aeronave (40) segun la reivindicacion 1, caracterizado porque los medios (84) de unidon mutua de los
componentes interno y externo (70, 72) estan localizados mas alla del borde (164) en la direccion hacia el centro de
la abertura (42).

3. Panel de aeronave (40) segun una de las reivindicaciones 1 o 2, caracterizado porque el cerco (44) incorpora
unos medios (92) para sujetar el dispositivo de cierre (46) contra el labio (54), consistiendo estos medios en una
continuacion (94) del componente interno (70) hacia el centro de la abertura (42) a una distancia no cero (D) de
afianzamiento del labio (54) del componente externo (72).
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