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ES 2526458 T3

DESCRIPCION
Aislamiento térmico para aeronaves

La presente invencion se refiere al aislamiento térmico de aeronaves, aplicable en particular pero no exclusivamente
cuando la aeronave ha de volar en temperaturas o condiciones ambientales altas o bajas.

Las aeronaves normalmente comprenden un revestimiento de aeronave, que se compone de un nimero de paneles
conformados que estan fijados a una estructura subyacente. Tal disposicion da a la aeronave su forma o apariencia
externa y proporciona a la aeronave gran parte de la resistencia y rigidez mecanicas requeridas. La estructura
subyacente suele ser de carga y soporta todos los sistemas y contenidos de la aeronave (tales como el/los
motor(es), sistemas de avidnica, sistemas hidraulicos, carga util, combustible, pasajeros/tripulacién, etc.) dentro del
espacio encerrado por el revestimiento de la aeronave. Muchos de los sistemas de la aeronave y algunos
contenidos, generan calor durante el vuelo de la aeronave y para que los sistemas de la aeronave operen con
eficacia, se proporciona un Sistema de Control Ambiental (ECS) para manejar el calor generado internamente y para
mantener los sistemas de la aeronave a una temperatura de funcionamiento aceptable. Sin embargo, en climas
calientes extremos, la temperatura del aire en el que vuela la aeronave puede ser de hasta 45 °C. Adicionalmente,
hay un efecto de calentamiento cinético causado por la friccién aerodinamica cuando la aeronave se mueve a través
del aire y también esta el efecto de calentamiento solar - en las zonas no templadas, puede llegar a 1 kW/m?
aproximadamente - que actua sobre la superficie exterior de la aeronave. Estos factores de calentamiento externos
actuan sobre el revestimiento externo de la aeronave, con el resultado de que cualquier energia térmica transferida a
través del revestimiento de la aeronave se suma a la carga térmica a la que tiene que hacer frente el ECS con el fin
de que los sistemas de la aeronave internos funcionen eficazmente. Un aumento de la carga térmica significa que el
ECS tiene que ser mas potente para poder ser eficaz, por lo que el ECS requiere mas energia para funcionar, lo que
requiere una mayor extraccion de energia de la unidad de energia de la aeronave, lo que a su vez afecta
negativamente a las caracteristicas de rendimiento de la aeronave (tales como el peso de la aeronave, la distancia,
la resistencia, la velocidad y/o la carga util).

Muchas aeronaves modernas tienen un disefio del revestimiento en el que unos paneles de revestimiento de
Compuesto de Fibra de Carbono (CFC) estan montados sobre una estructura subyacente que esta formada por
metal o por una aleacién metalica. Los paneles de CFC consisten en unas capas externas de material de CFC, que
intercalan una capa de material de espuma polimérica; en uso, las capas externas de CFC de alta resistencia
soportan esfuerzos de flexion y ofrecen al panel una superficie resistente al desgaste, mientras que el nucleo ligero
de espuma absorbe los esfuerzos cortantes generados por las cargas sobre el panel y los distribuye por un area
mayor. La disposicion completa proporciona un panel de revestimiento de bajo peso con excelentes propiedades
mecanicas, adecuado para aplicaciones aeroespaciales de alto rendimiento.

Los paneles de intercalacion de CFC (en la figura 1b se muestra uno) convencionalmente estan provistos de una
capa de espuma interior solo en aquellas areas en las que no se superponen a la estructura metalica subyacente.
Esto es debido a que, alli por donde los paneles se superponen a la estructura, es por donde se pretende fijarlos; a
fin de dar a toda la disposicion la resistencia mecanica requerida, los paneles estan fijados firmemente a la
estructura. Si el panel de revestimiento consistiera enteramente en un intercalado de CFC/espuma, los esfuerzos de
compresion creados por los elementos de fijacion tenderian a aplastar la espuma y deformar la superficie exterior del
panel que forma el revestimiento de la aeronave, con consecuencias adversas para la resistencia mecanica de la
disposicion y para la superficie exterior aerodinamica lisa de la aeronave. En consecuencia, los paneles de
intercalaciéon de CFC estan fabricados con material de espuma en aquellas areas que no estan directamente
superpuestas a la estructura metalica subyacente; los paneles estan formados con unos "rellanos" monoliticos de
CFC (numero de referencia 13 en la figura 1b) en los que no hay material de espuma intercalado. Estos rellanos
pueden estar perforados para proporcionar agujeros para fijaciones para sujetar los paneles a la estructura, tal como
se muestra en la figura 1a (que muestra en secciodn transversal partes de dos paneles de revestimiento de CFC
adyacentes montados sobre la estructura subyacente).

La conductividad térmica de las espumas utilizadas en los paneles de intercalacion de CFC es normalmente del
orden de 0,035 W/mK, pero la conductividad térmica del CFC normalmente esta entre uno y dos o6rdenes de
magnitud mayores. Por lo tanto, en aquellas zonas del panel de intercalacion de CFC que contienen material de
espuma, el panel de intercalacion de CFC actua efectivamente como un aislante térmico. Sin embargo, alli donde los
“rellanos” del panel de CFC estan montados sobre la estructura metalica subyacente, tal como se muestra en la
figura 1a, el material de CFC y las fijaciones conducen y transfieren calor externo (la "carga térmica" en la figura) a la
estructura subyacente de la aeronave y hacia el interior de la aeronave, sumandolo por lo tanto a la carga del ECS.
Aunque se produce cierta transferencia de calor a través del material de espuma, la mayor parte de la transferencia
de calor se produce a través del material de CFC y hacia la estructura metdlica; también hay cierta transferencia de
calor a lo largo de la capa interior de CFC y desde alli hacia el interior de la aeronave.

Podria pensarse sencillamente en abordar este problema proporcionando una cufia térmicamente aislante entre el
material de CFC y la estructura metalica y una capa térmicamente aislante en la superficie interior del panel de CFC.
Sin embargo, esto requeriria la fabricacion de una cufia, y/o el redisefio de la estructura y/o el panel de CFC a fin de
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alojar los elementos adicionales sin cambiar las dimensiones externas de la aeronave, longitud de la fijacién/el perno
incrementada, un incremento en el peso general de la aeronave y una disminuciéon en el volumen interno de la
aeronave, todo ello es indeseable.

El documento EP 1719924 da a conocer una unién compuesta que comprende un par de paneles compuestos,
definiendo cada uno de ellos un espesor de panel compuesto y teniendo una lamina de cara interior y una lamina de
cara exterior que intercalan entre ellas un panel de nucleo. El panel de nucleo define una porcion de grosor
constante y una porcion de rampa a lo largo de la que el panel de nucleo se estrecha hasta una porcién de espesor
reducido.

El documento EP 2607447 da a conocer medios de fijacion por los que pueden asegurarse entre si dos elementos o
dos conjuntos sin dafar ninguno de dichos elementos o conjuntos debido a la presion aplicada por los medios de
fijacion.

El documento US 6375120 da a conocer un bastidor de componente para aeroplano metalico que se fija a un
revestimiento de material compuesto por medio de un remache avellanado, de cabeza biselada que se extiende a
través de aberturas alineadas en la capa de metal y en un inserto de material resistente a cargas elevadas,
embebido en el revestimiento de material compuesto.

El documento EP 1719698 da a conocer una unién compuesta que comprende un par de paneles compuestos
adyacentes dispuestos en disposicion lado a lado y que estan generalmente alineados el uno con el otro. Cada uno
de los paneles de material compuesto presenta unas laminas opuestas de cara interior y exterior que intercalan
entre ellas un panel de nucleo e incluye una porcion de rampa en la que el panel compuesto efectda una transicion
hacia una porcién de borde laminado sélida de espesor reducido.

La presente invencion proporciona una construccion de revestimiento de aeronave y procedimientos de construccion
de aeronaves que representan mejoras en el estado de la técnica.

De acuerdo con un aspecto, la presente invencién proporciona una construccion de revestimiento de aeronave que
comprende un panel de intercalacion de CFC rigidizado con espuma que forma parte del revestimiento exterior de la
aeronave montado sobre una estructura de la aeronave de soporte de carga subyacente, en el que el panel al ser
montado sobre la estructura comprende dos capas externas de material de CFC con una capa interior de material de
espuma intercalada entre ellas.

Tal disposicion utiliza las propiedades térmicamente aislantes del material de espuma para limitar la conduccién y
transferencia de calor externo hacia el interior de la aeronave. Como resultado, el ECS de la aeronave no tiene que
hacer frente a la carga térmica externa ademas de al calor generado dentro de la aeronave.

La capa de material de espuma se extiende de forma continua a través del panel. Esto facilita la fabricacion del
panel de intercalacion de CFC y acaba con los rellanos de CFC monoliticos requeridos en las disposiciones
convencionales. El material de espuma es relativamente ligero de peso y por lo tanto el aumento del peso total es
leve.

El panel se monta en la estructura de la aeronave de soporte de carga utilizando elementos de fijacion.

La capa interna de material de CFC es mas gruesa en la zona adyacente a la estructura subyacente que en las
localizaciones alejadas de la estructura subyacente. Esto permite que los elementos de fijacion actien sobre (y se
extiendan a través de) la estructura subyacente y la capa de material CFC inmediatamente adyacente y no
compromete las propiedades mecanicas de la disposicion, en comparacion con la disposicion convencional (como
en la figura 1a). La disposicion de fijacion tiene varias ventajas: pueden hacerse los elementos de fijaciéon mas cortos
que en la disposicion convencional (lo que, en una aeronave completa, representa un considerable ahorro de peso)
y la parte mas externa del elemento de fijacion, la cabeza que apoya en la superficie exterior de la capa interior de
CFC, no tiene que estar embutida en la capa de CFC (como en la figura 1a) con el fin de proporcionar una superficie
de la aeronave exterior aerodinamica, lisa, sino que puede ser de un tipo "de cabeza troncocénica" mucho mas
simple porque en uso esta dentro del panel de CFC.

Puede formarse un agujero en el material de espuma y en la capa exterior de CFC que recubre el elemento de
fijacién o cada uno de los mismos, para facilitar la aplicacion del/los mismo/s. Este agujero puede llenarse con un
tapon de material de espuma, que puede taparse con una cubierta de resina o un sellador flexible a fin de
proporcionar un acabado superficial liso a la superficie exterior de la capa exterior de CFC que forma la superficie de
la aeronave exterior aerodinamica.

Si se montan dos paneles de intercalacion con sus bordes haciendo tope a lo largo de la estructura subyacente
(como se muestra en relacion con la técnica anterior en la figura 1a), puede llenarse cualquier hueco entre los
paneles con la aplicacion de un compuesto adhesivo, sellador y/o de unién, tal como para mejorar la resistencia de
la estructura de la disposicion, proporcionar una superficie de la aeronave exterior lisa y/o evitar la entrada de calor.
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En otro aspecto la invenciéon proporciona un procedimiento de construccion de aeronaves que comprende la
formacion de un panel de intercalacion de CFC relleno de espuma y el montaje del mismo sobre una estructura
subyacente de aeronave para formar parte del revestimiento exterior de la aeronave, estando formado el panel de
manera que alli donde vaya a montarse en la estructura el panel comprenda dos capas externas de material de CFC
con una capa interior de material de espuma intercalada entre ellas.

Aunqgue hasta ahora se ha descrito en relacién con las operaciones de aeronaves en climas calidos, se apreciara
que la presente invencion es ventajosa en climas frios y/o en altitudes elevadas, en las que la temperatura ambiente
puede ser tan baja como -77 °C. Cuando se opera en tales condiciones frias, una aeronave construida de acuerdo
con la invencion tiene mayor aislamiento térmico para inhibir la transferencia de calor desde el interior de la
aeronave hacia la atmoésfera circundante (lo inverso a la situacion mostrada en la figura 1a), con la consecuencia de
que el ECS no tiene que generar calor a fin de mantener los sistemas de la aeronave a una temperatura de
funcionamiento eficaz y/o para guardar de la congelacion a los contenidos de la aeronave (el combustible de
aviacion normalmente comienza a "adquirir la consistencia de la cera" y a no fluir libremente cuando la temperatura
del combustible cae por debajo de -44 °C y la tripulacion/pasajeros trabajan de manera menos eficaz si la
temperatura interna de la aeronave esta por debajo de 5-10 °C). La presente invencion permite a la aeronave estar
térmicamente aislada de manera sustancialmente uniforme en toda su superficie exterior, de modo que se reduzca
la pérdida de calor a un nivel constante en la superficie del revestimiento, de acuerdo con la conductividad térmica
del material de espuma.

A continuacion se describira la invencion, unicamente a modo de ejemplo, con referencia a los dibujos adjuntos, en
los que:

la figura 1a es una vista en seccion transversal de la técnica anterior en la que partes de dos paneles de
intercalacion de CFC estan montadas en relacion de bordes apoyados a lo largo de una estructura metalica para
formar un revestimiento de aeronave;

la figura 1b es una vista esquematica de un panel de intercalacion de CFC de la técnica anterior para usar en una
construccion de revestimiento de aeronave;

la figura 2 es una vista en seccién transversal de una disposicion de revestimiento de aeronave construida de
acuerdo con la presente invencion; y

la figura 3 es una vista en seccion transversal de una disposicion de revestimiento de aeronave alternativa, que no
esta de acuerdo con la presente invencion.

La figura 1a muestra un panel de intercalacion de revestimiento 1 de compuesto de fibra de carbono (CFC) montado
sobre una estructura de metal o de aleacion subyacente 3 para formar parte de un revestimiento de aeronave (para
evitar confusiones, el interior sellado de la aeronave esta denotado por el numero de referencia 5). El panel 1
comprende capas de CFC interior y exterior 7, 9 (formando la superficie mas externa de la capa externa 9 la
superficie externa de la aeronave, que normalmente se recubre con pinturas u otros recubrimientos protectores) con
una capa de material de espuma 11 intercalada entre ellas, estando los elementos fijados entre si con un adhesivo
(la eleccion del adhesivo normalmente esta dictada por el material de espuma/CFC utilizado y por la temperatura a
la que el panel se vera expuesto o a la que se curara el mismo. Una combinacién habitual de espuma/CFC es DIAB
HP80/MTM46. Para esta aplicacion, se utiliza una adhesivo en pelicula MTA240 (MTM46 y MTA240 son ambos
productos de Advanced Composites Group, del Reino Unido)). El material de CFC es de fabricacion estandar, el
material de espuma es de un tipo disponible en el mercado, tal como DIAB HP80, DIAB F o Rochacell XT-HT
("DIAB" es una marca comercial de DIAB Grupo AB, de Suecia y "Rohacell" es una marca registrada de Evonik
Industries AG, de Alemania).

Alli donde el panel 1 esta disefiado para su superposicion y montaje sobre la estructura metdlica 3 no hay
intercalado interior de espuma, en su lugar el panel 1 esta formado con unos rellanos monoliticos de CFC 13, en
donde el panel 1 estd compuesto Unicamente por dos capas de CFC 7, 9. Unos agujeros estan perforados a través
de los rellanos 13 y de la estructura para que unos elementos de fijacion metalicos 15 aseguren los paneles de
revestimiento 1 a la estructura 3. Las cabezas 17 de los elementos de fijacion estan embutidas en los rellanos de
CFC tal como para proporcionar una superficie exterior de aeronave lisa y aerodinamica (la superficie exterior de las
cabezas de los elementos de fijacion 17 generalmente esta a ras con la superficie exterior de la capa de CFC
exterior 9, en lugar de como se muestra en la figura 1a).

Tal como muestran las flechas de la figura 1a, la carga térmica externa actta sobre el exterior del revestimiento de la
aeronave y el calor se transfiere hacia el interior de la aeronave 5 por conduccion a través de los rellanos de CFC 13
y de la estructura 3 y a través de los elementos de fijacion 17. Una pequefia cantidad de calor se conduce a través
de la capa de espuma 11, pero es relativamente insignificante en comparacién con el calor transferido a través de
los rellanos 13 y los elementos de fijacion 15.
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La figura 1b muestra el exterior del interior de un panel de revestimiento de CFC 1 de la técnica anterior tipico (el
interior del panel define el interior del vehiculo) e ilustra los rellanos 13, donde el panel se compone solamente de
material de CFC y las otras areas donde el material de espuma esta intercalada entre las capas de CFC.

En la disposicién mostrada en la figura 2, un panel de revestimiento de CFC 201 se compone de unas capas interior
y exterior de CFC 207, 209 que intercalan una capa de espuma 211. Las capas 207, 209 y 211 pueden estar
formadas por los mismos tipos de materiales que en la disposicion mostrada en la figura 1a. Sin embargo, en la
disposicion de la figura 2 el panel de revestimiento 201 es de espesor sustancialmente constante (salvo por el
rellano 214 de la capa interior 207 como se describira) y la capa de material de espuma 211 se extiende a través de
todo el panel 201. El panel 201 esta montado sobre la estructura de metal o de aleacién subyacente 203 por medio
de elementos de fijacion 215 que se extienden a través del rellano 214 y de la estructura 203, aunque estos
elementos de fijacion 215 son mas cortos que los de la disposicion de la técnica anterior y solo actian sobre la capa
interior de CFC 207 y sobre la estructura 203, haciéndose la capa de CFC interior 207 mas gruesa en el area de
rellano 214 tal como para proporcionar la resistencia estructural requerida. Debido a que la parte exterior 217 de los
elementos de fijacion 215 se encuentra dentro del panel de CFC 201, no requieren avellanado, sino que pueden
montarse mas facilmente y fabricarse econémicamente con una cabeza troncoconica, plana 217.

Para montar la disposicion tal como se muestra en la figura 2, se perforan unos agujeros en la capa exterior de CFC
209 y la capa de espuma 211 de manera que puedan aplicarse los elementos de fijacion 215. Una vez que los
elementos de fijacion 215 estan en su sitio, se rellena el agujero de la capa de espuma 211 con un tapén 219 de
material de espuma (por lo general del mismo material que la espuma de la capa 211) que esta dimensionado para
proporcionar un ajuste de interferencia con el agujero de la capa de espuma 211. Luego se proporciona a la
superficie exterior del orificio una tapa 221, ya sea con una resina dura tal como Hysol (Hysol es una marca
comercial de Henkel Corporation, de EE.UU.) o con un sellador flexible tal como un compuesto de caucho de
polisulfuro, para dar a la superficie exterior de la aeronave un acabado superficial liso.

Al igual que en la figura 1a, la figura 2 muestra dos paneles de revestimiento 201 en relacion de contacto a lo largo
de sus bordes y de la estructura 203. En el contacto 223 de estos paneles 201 se proporciona un adhesivo y/o un
sellador (no mostrado) para unir los paneles adyacentes 201 entre si, para llenar cualquier espacio entre los paneles
y proporcionar un aislamiento térmico para evitar la transferencia de calor a través de la disposicién y para asegurar
que existe una superficie exterior de la aeronave aerodinamica y lisa.

La disposicion de la figura 2 reduce significativamente la transferencia de calor a través del revestimiento exterior de
la aeronave hasta el interior de la aeronave 5, o desde el mismo. Como se describe anteriormente, esto resulta
particularmente ventajoso cuando la aeronave esta operando en condiciones extremadamente calientes o frias, pero
ello asegura que el ECS funcione con una carga de temperatura constante en cualquier condicion externa.

Se apreciara que, si las estructuras 3 y 203 son idénticas en tamafo, al adoptar la disposicion de la figura 2 el
volumen de la aeronave general aumentara aproximadamente por el espesor de la capa de espuma 211, pero esto
estara acompafiado por un pequefio aumento del volumen disponible en el interior de la aeronave 5.
Alternativamente, si se hace la estructura 203 ligeramente mas pequefia para mantener constante el volumen
general de la aeronave entonces el volumen disponible en el interior de la aeronave 5 se reducira ligeramente (por el
volumen en la zona de los rellanos 13 en la vista de la figura 1a); sin embargo, esto se compensaria en cierta
medida por la reduccion del peso de la estructura 203 ligeramente mas pequefia. Es una decision de disefio en
funcion de la opcién que resulte mas adecuada.

En la disposicion mostrada en la figura 3, que no esta de acuerdo con la presente invencion, un panel de
revestimiento de CFC 301 se compone de unas capas de CFC interior y exterior 307, 309 que intercalan una capa
de espuma 311. Las capas 307, 309 y 311 pueden estar formadas por los mismos tipos de materiales que en la
disposicion mostrada en las figuras 1a y 2. Sin embargo, en la disposicion de la figura 3 el panel de revestimiento
301 esta montado sobre la estructura de metal o de aleacién subyacente 303 uniendo directamente una superficie
entre el rellano 314 y la estructura 303. Alternativamente, el panel de revestimiento 301 puede unirse a un elemento
de fijacion (no mostrado) tal como un larguero en "J" que, a su vez, esta fijado a otra parte de la estructura de la
aeronave.
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REIVINDICACIONES
1. Una construccion de revestimiento de aeronave, que comprende:

- un panel de intercalacion (201) de compuesto de fibra de carbono -CFC- rigidizado con espuma que forma parte
del revestimiento exterior de la aeronave, comprendiendo el panel (201):

una capa interior de CFC (207) que comprende un rellano (214);
una capa exterior de CFC (209); y

una capa de material de espuma (211) intercalada entre la capa interior de CFC (207) y la capa exterior de CFC
(209), extendiéndose la capa de material de espuma (211) continuamente a través de todo el panel (201);

- una estructura subyacente (203) de soporte de carga de la aeronave; y

- uno o mas elementos de fijacion (215) que se extienden a través del rellano (214) y la estructura (203) y que
actuan solamente sobre la capa interior de CFC (207) y sobre la estructura (203);

en la que la capa interior de CFC (207) del area del rellano (214) es mas gruesa que el espesor de la capa interior
de CFC (207) en puntos distantes al rellano (214).

2. Una construccion de revestimiento de aeronave segun la reivindicacion 1, en la que dos paneles de intercalacion
(201) estan montados sobre la estructura subyacente (203) de modo que los paneles (201) hagan tope.

3. Una construccion de revestimiento de aeronave segun la reivindicacion 2, en la que uno o mas de entre un
adhesivo, un sellador y un compuesto de union estan aplicados entre los paneles de apoyo (201).

4. Una aeronave que comprende una construccion de revestimiento segun se reivindica en cualquier reivindicacion
precedente.

5. Un procedimiento de construccién de una aeronave, que comprende:

- formar un panel de intercalacién (201) de compuesto de fibra de carbono -CFC- relleno de espuma, que
comprende:

una capa interior de CFC (207) que comprende un rellano (214);
una capa exterior de CFC (209); y

una capa de material de espuma (211) intercalada entre la capa interior de CFC (207) y la capa exterior de CFC
(209), extendiéndose la capa de material de espuma (211) continuamente a través de todo el panel (201); y

- disponer uno o mas elementos de fijacion (215) para que se extiendan a través del rellano (214) y de una
estructura subyacente (203) de la aeronave y actien solamente sobre la capa interior de CFC (207) y sobre la
estructura (203), montando de esta manera el panel (201) sobre la estructura (203) para formar parte del
revestimiento exterior de la aeronave;

en el que la etapa de formar el panel de intercalacion (201) comprende formar la capa interior de CFC (207) que ha
de montarse sobre la estructura de modo que sea mas gruesa en el area del rellano (214) que en las zonas alejadas
del rellano (214).

6. Un procedimiento de acuerdo con la reivindicacion 5, que comprende formar un agujero en la capa exterior de
CFC (209), distante de la estructura (203) y en la capa de espuma (211), en la zona donde ha de aplicarse un
elemento de fijacion (215), de modo que el elemento de fijacién (215) actue sobre la superficie exterior de la capa
interior de CFC (207), adyacente a la estructura (203) y sobre la estructura (203).

7. Un procedimiento de acuerdo con la reivindicaciéon 6, que comprende fijar el panel (201) a la estructura (203) y
rellenar el agujero del panel (201) con material de espuma.

8. Un procedimiento de acuerdo con la reivindicacion 7, que comprende tapar el agujero por encima del material de
espuma (211) con un material de relleno a fin de producir un acabado superficial liso en la superficie exterior del
panel de intercalacién (201) que forma el revestimiento exterior del avion.

9. Un procedimiento de acuerdo con cualquiera de las reivindicaciones 5 a 8, que comprende montar dos paneles
(201) sobre la estructura de manera que los bordes de los paneles hagan tope en una linea superpuesta a la
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estructura y aplicar un material en la linea de contacto entre los bordes de los paneles a fin de unir los bordes de los
paneles que hacen tope, para sellar un hueco entre los paneles que hacen tope y/o para proporcionar una superficie
exterior lisa de la aeronave.



ES 2526 458 T3

Fig. 1a

Teécnica anterior

Carga Térmica

Transferencia
Térmica 9
T A
RN F ASNNLN TE R 1 ANNNLANNN
A0 | L
1
rd
NI NN
15 15
5

5 \ 7
~ 1

Fig. 1b

Técnica anterior

X




ES 2526458 T3

211

Fig. 2
221 223 221 209
219
NANTANRAN ANANANANNANNANANR
219—+—]_ “ —
217 MR SN AANANNANNANINNAN
VA7
}_I IZ_T 214 207
215 215 201
203 5
Fig. 3
301
\\ 309 311
NN NARTERRERNAERRRRTANRANNNANRNNY \*l{\ NAAANN
OO T RN
vz
307
314
303



	Primera Página
	Descripción
	Reivindicaciones
	Dibujos

