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DESCRIPCION

Superficie de control de aeronave

Campo de la invencion

La presente invencién se refiere a una configuracion de superficie de control de aeronave, en particular a una superficie
de control para superficie estabilizadora de aeronave.

Antecedentes de la invencién

Las superficies sustentadoras de una aeronave, principalmente las alas y los estabilizadores, comprenden superficies
de control (flaps, alerones, slats y spoilers en las alas y timones de direccién y elevadores en los estabilizadores) que
son partes moviles capaces de provocar distintos efectos en el curso del vuelo de dicha aeronave. La configuracion
mas habitual de estas superficies de control es la de simple charnela, de tal forma que la superficie de control gira con
respecto a la superficie sustentadora sobre la que esta dispuesta.

Son conocidos disefios avanzados de superficies de control para superficies sustentadoras de aeronave denominados
de doble charnela, en los cuales las superficies de control comprenden dos superficies, una superficie de control
primaria y una superficie de control secundaria, moviles entre si y con respecto a la superficie sustentadora de la
aeronave.

Asi, uno de estos disefios de superficies de control de doble charnela, denominadas tabs, que suelen estar situadas en
los estabilizadores de una aeronave, comprenden dos superficies méviles, en las cuales el giro de la superficie de
control secundaria ocurre en sentido opuesto al giro de la superficie de control primaria, de tal forma que se reduce el
momento de charnela producido por las cargas aerodinamicas de la aeronave, reduciéndose de este modo la fuerza
necesaria para mover la superficie de control, ya que el giro de la superficie de control primaria ayuda al giro de la
superficie de control secundaria. El problema que plantean superficies de control tales es que no permiten aumentar la
potencia de mando, es decir, la fuerza aerodinamica que produce la superficie de control, de hecho la reducen al
reducir la curvatura efectiva.

Se conocen también configuraciones de superficies de control de doble charnela para superficies sustentadoras de
aeronave en las cuales el giro de las superficies de control primaria y secundaria se realiza en el mismo sentido. Estas
superficies de control suelen ser de configuracion tipo envergadura total, abarcando la superficie de control toda la
envergadura de la superficie sustentadora, es decir, la superficie de control secundaria abarca toda la envergadura de
la superficie de control primaria. Esta configuracion plantea problemas de entrada en pérdida de la superficie
sustentadora cuando el angulo de ataque sobre la misma es elevado, asi como problemas derivados de la falta de
rigidez del elemento secundario de la superficie de control.

También son conocidas configuraciones de superficies de control de aeronave de doble charnela en las que el giro de
las superficies de control primaria y secundaria se realiza en el mismo sentido, y que tienen envergadura parcial,
ocupando la superficie de control secundaria sélo parcialmente la envergadura de la superficie de control primaria. En
estos casos, la actuacion de la superficie de control primaria se realiza a través de actuadores situados normalmente
detras del larguero de la superficie sustentadora. El problema que plantea esta configuracién, que es por ejemplo la
utilizada por el timon de direccion del Boeing 777, es que el salto de curvatura efectiva al deflectarse la superficie
secundaria produce un torbellino de aire desprendido que aumenta la resistencia aerodindmica de la superficie de
control.

El documento US4479620, que describe todas las caracteristicas del preambulo de la reivindicacion 1, también se
considera como estado de la técnica.

La presente invencion esta orientada a la solucién de los inconvenientes que acaban de plantearse.
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Sumario de la invencién

Asi, la presente invencion desarrolla una superficie de control de doble charnela para superficie sustentadora de
aeronave, en particular para una superficie estabilizadora, comprendiendo dicha superficie de control una superficie de
control primaria y una superficie de control secundaria, ocupando la superficie de control secundaria tan sélo
parcialmente la envergadura de la superficie de control primaria, estando la superficie de control primaria movida, bien
a través de una barra de torsion solidaria a dicha superficie de control primaria, estando dicha barra de torsion actuada
por uno o varios elementos actuadores situados dentro del fuselaje de la aeronave, o bien a través de unos actuadores
situados detras del larguero posterior de la superficie sustentadora, girando la superficie de control secundaria
alrededor de un eje de charnela fijo con respecto a la superficie de control primaria, estando a su vez dicha superficie
de control secundaria conectada mecanicamente a la superficie sustentadora a través de uno o varios elementos de
conexién, de tal forma que el movimiento de la superficie de control secundaria esta ligado cinematicamente al
movimiento de la superficie de control primaria, de modo que el giro de la superficie de control secundaria ocurre en el
mismo sentido que el de la superficie de control primaria, consiguiéndose asi aumentar la potencia de mando, es decir,
la fuerza aerodinamica que produce la superficie de control en su conjunto.

Ademas, en la superficie de control de doble charnela para superficie sustentadora de aeronave desarrollada por la
presente invencion, la longitud de la superficie de control secundaria a lo largo de su eje de charnela es
sustancialmente menor que la longitud de la superficie de control primaria, estrechandose significativamente ademas la
anchura o cuerda de dicha superficie de control secundaria a lo largo de la direccién de su eje de charnela y hacia la
punta de la superficie sustentadora, de tal forma que se consiga una distribucion muy ventajosa de carga aerodinamica
en la superficie sustentadora, lograndose de este modo una mayor curvatura efectiva en la zona interior, cercana al
fuselaje, de la superficie de control y por tanto un mayor angulo de pérdida de sustentacion aerodinamica por deflexion
de la superficie de control.

Otras caracteristicas y ventajas de la presente invencion se desprenderan de la descripcién detallada que sigue de una
realizacion ilustrativa de su objeto en relacién con las figuras que le acompafian.

Descripcion de las figuras

La Figura 1 es una vista frontal esquematica de la configuracién de superficie de control para superficie sustentadora
de aeronave segun la presente invencion.

La Figura 2 es una vista esquematica de la configuracion de superficie de control para superficie sustentadora de
aeronave segun la presente invencion.

La Figura 3 es una vista esquematica de la configuracion de superficie de control con doble charnela de envergadura
total segun el estado del arte.

La Figura 4 es una vista esquematica del mecanismo de ligadura cinematica de superficie de control con doble
charnela de envergadura parcial segun la presente invencion.

Descripcion detallada de la invencion

En una realizacion preferente, la presente invencion se refiere a una superficie de control 1 de doble charnela, 10y 11,
para una superficie sustentadora 2 de aeronave, en particular para una superficie estabilizadora, que comprende
costillas 3, larguero posterior 5 y larguero delantero 4, comprendiendo dicha superficie de control 1 una superficie de
control primaria 6 que comprende a su vez un eje de charnela 10, y una superficie de control secundaria 7, que
comprende a su vez un eje de charnela 11, ocupando la superficie de control secundaria 7 tan sélo parcialmente la
envergadura de la superficie de control primaria 6, estando la superficie de control primaria 6 movida a través de una
barra de torsion 8 solidaria a dicha superficie de control primaria 6, estando dicha barra de torsién 8 actuada por uno o
varios elementos actuadores 9 situados dentro del fuselaje de la aeronave, o alternativamente a través de actuadores
(no mostrados) situados entre el larguero posterior 5 y la superficie de control primaria 6, girando la superficie de
control secundaria 7 alrededor de su eje de charnela 11 fijo con respecto a la superficie de control primaria 6, estando a
su vez dicha superficie de control secundaria 7 conectada mecanicamente a la superficie sustentadora 2 a través de
uno o varios elementos de conexion 12, de tal forma que el movimiento de la superficie de control secundaria 7 esta
ligado cinematicamente al movimiento de la superficie de control primaria 6, de modo que el giro de la superficie de
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control secundaria 7 ocurre en el mismo sentido que el de la superficie de control primaria 6 y con una relacion de
angulos de giro entre las superficies primaria y secundaria determinada por la configuracion geométrica del
mecanismo, cuyo disefio se realiza con la intencidn especifica de obtener las caracteristicas aerodinamicas deseadas,
consiguiéndose asi aumentar la potencia de mando, es decir, la fuerza aerodindmica que produce la superficie de
control 1 en su conjunto para un angulo de giro dado de las superficies de control.

Segun la invencién, la distancia 20 entre la superficie de control primaria 6 y la superficie de control secundaria 7 es lo
menor posible, siempre con una limitacion debida a las inherencias del proceso de fabricacién de la superficie de
control 1, de tal forma que la distribucion de curvatura de la superficie de control 1 tenga una mayor continuidad a lo
largo de la direccion de la cuerda.

Una caracteristica esencial de la presente invencién es que el estrechamiento de la superficie de control secundaria 7
por su interior es tal que su cuerda o anchura local tiende a cero en su extremo exterior 21, con las limitaciones
inherentes al proceso de fabricacion, de manera que la distribucién de curvatura entre la superficie de control
secundaria 7 y la superficie de control primaria 6 a lo largo de la direccion de la envergadura de la superficie de control
1 tiende a ser continua.

En la presente invencion, la relacion de deflexion de la superficie de control secundaria 7 con respecto a la superficie
de control primaria 6 esta a su vez comprendida entre 1y 3.

Los elementos de conexion 12 anteriores son preferiblemente barras rigidas y articuladas en sus extremos, a modo de
bielas, que ligan cinematicamente la superficie de control secundaria 7 con la superficie sustentadora 2.

Los elementos actuadores 9 de la barra de torsién 8 son preferiblemente servoactuadores que comprenden un sistema
de palancas.

La forma en planta de la superficie de control 1 que desarrolla la presente invencién tiene gran estrechamiento, es
decir, reduccion de la cuerda o anchura de la superficie estabilizadora y de control en vista en planta a lo largo de la
envergadura, con respecto a las soluciones conocidas empleadas en la actualidad, contribuyendo esta configuracién a
producir una distribucion de carga aerodinamica a lo largo de la envergadura de la superficie de control 1 de la
superficie sustentadora 2 particularmente adecuada para una superficie de control 1, por las siguientes razones:

- la deflexién de la superficie de control secundaria 7 con respecto a la superficie de control primaria 6 produce
una mayor curvatura efectiva en el perfil aerodinamico de la superficie sustentadora 2 en la zona mas cercana al
fuselaje, de manera que las fuerzas aerodinamicas son mayores en la zona interior de la superficie de control 1,
siendo ademas esta superficie de control 1 la que tiene mayor rigidez a torsiéon al ser su seccion transversal
mayor debido a la forma en planta con estrechamiento de la configuracion desarrollada por la invencién, lo que
es deseable para reducir las deformaciones detrimentales de la superficie de control debidos a las cargas
aerodinamicas; y

- la distribucién de curvatura efectiva a lo largo de la envergadura de la superficie sustentadora 2, siendo dicha
curvatura menor hacia la punta, contribuye a aumentar el angulo de pérdida de sustentaciéon aerodinamica al
deflectar la superficie de control 1, debido a que al ser mayor la curvatura efectiva del perfil aerodinamico en la
zona interior, la distribucion de coeficientes de sustentacion locales es también mas alta en la zona interior en
comparacion con el caso de superficie de control conocida de simple charnela o en el caso de superficie de
control conocida de doble charnela con envergadura completa o con poco estrechamiento de la superficie de
control, casos en los cuales la entrada en pérdida de sustentacion se produce al alcanzar el coeficiente maximo
de sustentacion en la punta debido al efecto del incremento de angulo de ataque aerodinamico inducido por el
torbellino de la punta de la superficie sustentadora 2.

Segun la invencién, la longitud de la superficie de control secundaria 7 a lo largo de su eje de charnela 11 es
sustancialmente menor que la longitud de la superficie de control primaria 6 a lo largo de su eje de charnela 10. Por
otro lado, la anchura o cuerda de la superficie de control secundaria 7 se estrecha significativamente a lo largo de la
direccion de su eje de charnela 11 hacia la punta de la superficie sustentadora 2. Con esta configuracion se consigue
una distribucion muy ventajosa de carga aerodinamica en la superficie sustentadora 2, lograndose de este modo una
mayor curvatura efectiva y un mayor angulo de pérdida de sustentacion aerodindmica en dicha superficie sustentadora
2 gracias a la configuracion de la superficie de control 1 desarrollada por la invencién.
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En la realizacién preferente que acabamos de describir pueden introducirse aquellas modificaciones comprendidas
dentro del alcance definido por las siguientes reivindicaciones.



10

15

20

25

30

35

40

45

ES 2562675713

REIVINDICACIONES

1.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave que comprende una superficie de control
primaria (6) que comprende un eje de charnela (10), y una superficie de control secundaria (7) que comprende un eje
de charnela (11), girando la superficie de control secundaria (7) a través de su eje de charnela (11) con respecto a la
superficie de control primaria (6), ocupando la citada superficie de control secundaria (7) tan sélo parcialmente la
envergadura de la superficie de control primaria (6), de modo que la longitud de la superficie de control secundaria (7) a
lo largo de su eje de charnela (11) es sustancialmente menor que la longitud de la superficie de control primaria (6) a lo
largo de su eje de charnela (10), caracterizada porque la anchura o cuerda de la citada superficie de control secundaria
(7) se estrecha a lo largo de la direccion de su eje de charnela (11) hacia la punta de la superficie sustentadora (2), de
tal modo que dicha anchura o cuerda de la citada superficie de control secundaria (7) tiende a cero en su extremo
exterior (21), mediante una ley de estrechamiento disefiada expresamente para adaptar la distribucién de rigidez a
torsion a lo largo de la envergadura de la superficie sustentadora (2) a la distribucion de carga aerodinamica en la
misma, a la vez que la distribucién de curvatura efectiva debida a la deflexién de la citada superficie de control (1) es tal
gue aumenta el angulo de entrada en pérdida aerodinamica de la superficie sustentadora (2).

2.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun la reivindicacién 1 caracterizada
porgue la distancia (20) entre la superficie de control primaria (6) y la superficie de control secundaria (7) es lo menor
posible, teniendo en cuenta las caracteristicas inherentes del proceso de fabricacion de la superficie de control (1), de
tal forma que la distribucion de curvatura de la superficie de control (1) tenga una mayor continuidad a lo largo de la
direccion de la cuerda.

3.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segin cualquiera de las reivindicaciones
anteriores caracterizada porque la superficie de control secundaria (7) esta conectada mecanicamente a la superficie
sustentadora (2) a través de al menos un elemento de conexién (12), estando asi el movimiento de la superficie de
control secundaria (7) ligado cinematicamente al movimiento de la superficie de control primaria (6), de modo que el
giro de la superficie de control secundaria (7) ocurre en el mismo sentido que el de la superficie de control primaria (6)
y con una relacién de angulos de giro entre las superficies primaria y secundaria determinada por la configuracion
geométrica del mecanismo.

4.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun cualquiera de las reivindicaciones
anteriores caracterizada porque la relacion de deflexion de la superficie de control secundaria (7) con respecto a la
superficie de control primaria (6) estd comprendida entre 1y 3.

5.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segin cualquiera de las reivindicaciones
anteriores caracterizada porque el elemento de conexion (12) es una barra rigida y articulada en sus extremos a modo
de biela.

6.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun cualquiera de las reivindicaciones
anteriores caracterizada porque la superficie de control primaria (6) es movida a través de una barra de torsién (8)
solidaria a la citada superficie de control primaria (6).

7.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun la reivindicacion 6 caracterizada
porque la barra de torsién (8) es actuada por al menos un elemento actuador (9) situado dentro del fuselaje de la
aeronave.

8.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun la reivindicacién 7 caracterizada
porgue el elemento actuador (9) es un servoactuador que comprende un sistema de palancas.

9.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segin cualquiera de las reivindicaciones 1-5
caracterizada porque la superficie de control primaria (6) es movida mediante al menos un actuador situado entre el
larguero posterior (5) de la superficie sustentadora (2) y la citada superficie de control primaria (6).

10.- Superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) de aeronave segun cualquiera de las reivindicaciones
anteriores caracterizada porque la superficie sustentadora (2) es una superficie estabilizadora.
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11.- Aeronave que comprende una superficie de control (1) para superficie sustentadora (2) segun cualquiera de las
reivindicaciones anteriores.
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FIG. 1
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; FIG.3
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