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DESCRIPCION

Una carena ventral de una aeronave con una capacidad de almacenamiento mejorada

Campo de lainvencién

Esta invencion se refiere a la carena ventral de una aeronave y, mas en particular, a una carena ventral con
suficiente capacidad de almacenamiento para equipos e sistemas situados entre el ala y el fuselaje.

Antecedentes de lainvencién

La carena ventral de la aeronave debe almacenar equipos y sistemas ubicados entre el ala o el fuselaje tales como
equipos de aire acondicionado, sistemas de combustible y el tren de aterrizaje. El tamafio y la ubicacién de la bahia
del tren de aterrizaje es la principal restriccion del disefio de la carena ventral.

El efecto aerodindmico de la carena ventral puede ser significativo a altas velocidades subsonicas (cerca del
régimen transonico) y a bajas velocidades (cerca del régimen incompresible). Se definen generalmente como altas
velocidades subsonicas a las velocidades en las que el nimero de Mach (Mn) esta entre 0,7 y 0,95 por lo que no
pueden despreciarse los efectos de compresibilidad del régimen de flujo. Los efectos de compresibilidad en este
régimen de flujo son una funcién del ratio de espesor para superficies sustentadoras tales como alas y de la
distribucién del area de la seccion transversal de la carena ventral. En conclusién, el concepto de la ley de &reas
juega un papel importante para reducir el impacto en la resistencia en esta region de velocidad (cerca del régimen de
flujo transonico).

El objetivo principal de un buen disefio aerodindmico de la carena ventral es reducir al minimo las interferencias
negativas entre el ala, el fuselaje y la carena ventral para conseguir la minima penalizacién en resistencia
aerodinamica y pérdida de sustentacion de la aeronave y para mejorar las condiciones de adherencia del flujo de
aire alrededor de la superficie del ala.

En la técnica anterior son conocidos dos disefios basicos de la carena ventral.

El primer caso es una carena ventral sustancialmente abombada que sobresale inferiormente del contorno del
fuselaje, cuya interaccién con la aerodinamica del ala se limita a efectos viscosos, fundamentalmente en la superficie
externa superior del ala a través de la zona central superior de la carena conocida comunmente como el “fillet’
mientras que el resto de la carena (zonas frontal, central inferior y trasera) tiene generalmente una curvatura suave
en la direccion del flujo de aire con la finalidad de minimizar el crecimiento de la capa limite de la propia carena, pero
sin interaccionar fuertemente con el flujo del aire alrededor del ala. Un ejemplo de este enfoque es la carena ventral
del AIRBUS A330.

El segundo caso es una carena mas compleja que inferiormente sélo sobresale minimamente del contorno del
fuselaje, con un mayor grado de interaccién aerodindmica favorable con el ala, debido principalmente a que la
evolucion en la direccion del eje longitudinal del fuselaje (eje X) del area de la seccion transversal cubierta por la
carena esta altamente integrada en la ley de areas global de la aeronave (Richard T. Whitcomb, 1952),
disminuyendo la penalizacién en resistencia aerodindmica de la aeronave a altas velocidades subsoénicas con
respecto a la primera solucién mencionada. Un ejemplo de este enfoque es la carena ventral del AIRBUS A380. Otro
ejemplo es la carena ventral descrita en EP 1 918 984. US2009/0078830 Al divulga las caracteristicas del
preambulo de la reivindicacion 1.

Los equipos y sistemas que deben estar almacenados en la carena ventral son cada vez mas complejos debido a las
mejoras tecnoldgicas y plantean unos requisitos muy especificos para su almacenamiento que las carenas ventrales
conocidas no cumplen.
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Sumario de lainvencion

Es un objeto de la presente invencién proporcionar una aeronave tal y como se define en la reivindicacién 1 con una
carena ventral capaz de mejorar su capacidad lateral de carga minimizando sus interferencias negativas con el ala y
el fuselaje.

Este y otros objetos se consiguen con una carena ventral configurada por una superficie aerodinamica simétrica con
respecto al plano de simetria de la aeronave que encierra junto con el fuselaje y el ala un espacio interior
comprendiendo una primera zona de longitud L1 a lo largo del eje X, en la que el area de la seccién transversal
perpendicular al eje-X de dicho espacio interior crece en la direccion del flujo de aire y una segunda zona de longitud
L2 a lo largo del eje X, en la que el area de la seccién transversal perpendicular al eje-X de dicho espacio interior
decrece en la direccién del flujo de aire. La longitud de la primera zona L1 es mayor que la longitud de la segunda
zona L2 y el extremo trasero de la primera zona esta situado detras de la interseccion del borde de salida del ala con
el fuselaje.

El incremento de volumen en la primera zona y el decremento de volumen en la segunda zona puede ser
implementado incrementando y decrementando particularmente la capacidad lateral de la carena ventral

En una realizacién, el contorno de las secciones transversales de la carena ventral a lo largo del eje X esta
configurado por curvas simétricas con respecto al plano de simetria de la aeronave con una curvatura variable y que
comprenden en cada lado del plano de simetria, en al menos algunas de dichas secciones transversales, al menos
una parte convexa y dos partes concavas. Los puntos mas bajos y los puntos mas laterales del contorno estan
situados en la parte convexa. Por otra parte, el contorno de las secciones longitudinales de la carena ventral, en al
menos algunas de dichas secciones longitudinales, estd configurado por curvas que tienen una curvatura variable y
que comprenden en cada lado del plano de simetria al menos una parte central convexa y dos partes céncavas que
terminan en sus intersecciones con el fuselaje o con las superficies inferiores del ala. Esta configuracion permite la
distribucién de volumen de la carena ventral mencionada anteriormente.

Otras caracteristicas deseables y ventajas de la carena ventral segun la invencién seran evidentes a partir de la
siguiente descripcién detallada de la invencion y de las reivindicaciones, en relacion con las figuras adjuntas.

Breve descripcion de las figuras

Las Figuras 1a, 1b y 1c son, respectivamente, una vista en perspectiva, una vista en planta desde arriba y una vista
en planta desde abajo de una aeronave con una carena ventral segun esta invencion.

La Figura 2 es una seccion transversal de una aeronave con una carena ventral segun esta invencion que ilustra sus
principales caracteristicas geométricas.

La Figura 3 afiade a la Figura 2 una carena ventral conocida compartiendo el punto de interseccién con la superficie
inferior del ala.

Las Figuras 4a, 4b y 4c son tres vistas de la seccion transversal de una aeronave con una carena ventral segin esta
invencion superpuestas a una carena ventral conocida en diferentes posiciones en el eje X.

La Figura 5 es una seccion longitudinal de una aeronave con una carena ventral segun esta invencién que ilustra sus
principales caracteristicas geométricas.

La Figura 6 es un diagrama de la distribucién de la ley de areas del fuselaje de una aeronave que tiene una carena
ventral segln esta invencién y de una aeronave que tiene una carena ventral conocida.

La Figura 7 es un mapa de la presién estatica en la superficie inferior de una aeronave con una carena ventral
conocida (izquierda) y en la superficie inferior de una aeronave con una carena ventral segun la invencion (derecha).
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La Figura 8 es un mapa de la presién estatica en la superficie superior del ala de una aeronave con una carena
ventral conocida (izquierda) y en la superficie superior del ala de una aeronave con una carena ventral segin la
invencion (derecha).

La Figura 9 es un diagrama de la distribucién de la presion estatica a lo largo de un perfil del ala de una aeronave
con una carena ventral conocida y de una aeronave con una carena ventral segln la invencion.

La Figura 10 muestra curvas Coeficiente de Sustentacion (CL) vs. Coeficiente de Resistencia (CDo) en una
aeronave con una carena ventral conocida y en una aeronave con una carena ventral segln la invencion.

Descripcion detallada de la invencion

Como se muestra en las Figuras 1a, 1b y 1c, la carena ventral 20 de la aeronave 11 segun una realizacion de esta
invencion encierra junto con el fuselaje 13 y el ala 15 un espacio interior que comprende dos compartimentos
separados 18, 19 que tienen un mayor volumen en sus partes laterales que en sus partes centrales y un mayor
volumen en sus partes traseras que en sus partes delanteras.

A lo largo del eje X el volumen encerrado por la carena ventral 20 crece en una primera zona de longitud L1 que
termina detras de la interseccion del borde de salida del ala con el fuselaje y decrece en una segunda zona de
longitud L2, siendo L2<L1 (ver Figura 1c). Preferiblemente el ratio L2/L1 est4 comprendido entre 0.50-0,85.

En otras palabras, la capacidad de almacenamiento de la carena ventral 20 no se distribuye uniformemente a lo
largo del eje X ni a lo largo del eje Y.

Por consiguiente, es una carena ventral bastante diferente de las carenas ventrales conocidas que esta configurada
para obtener una mejor integracion de la ley de areas (mostrada en la Figura 6).

El contorno de las secciones transversales de la carena ventral 20 perpendiculares al eje X tiene la forma mostrada
en la Figura 2 que es una curva 21 simétrica con respecto al plano de la simetria de la aeronave, que tiene las
siguientes caracteristicas:

- Cada lado de la curva 21 puede comprender una parte central convexa 23, 23' entre los puntos de
inflexion 11, 12; 13, 14 y dos partes céncavas 25, 25'; 27, 27, respectivamente, entre los puntos de inflexion 11, 14; 12,
I3 y los puntos de interseccion con el ala 15 y el fuselaje 13 vistos desde el interior de la curva 21, como se muestra
en la Figura 2, o s6lo una parte convexa dependiendo de la posicion de los puntos de interseccion con el ala y el
fuselaje. Aunque en la Figura 2, la parte inferior de cada lado de la curva 21 intersecta el fuselaje, en otras
realizaciones puede estar situada por debajo del fuselaje de manera que la carena ventral 20 se configura como un
compartimento Unico.

- Las partes centrales convexas 23, 23' comprenden los puntos mas bajos P1, P2 y los puntos extremos
de los bordes laterales P3, P4 de la curva 21.

- El angulo (I)l entre la linea 16 de la superficie superior del ala 15 y lineas tangentes a cada uno de los
lados de la curva 21 en sus puntos de interseccidon esta comprendido entre 90°-120° en todas las secciones
transversales de la carena ventral 20.

- El angulo ¢2 entre la linea 14 de la superficie inferior del ala 15 y lineas tangentes a cada uno de los lados
de la curva 21 en sus puntos de interseccion estd comprendido entre 70°-90° en todas las secciones transversales
de la carena ventral 20.

Como se ha dicho antes, una de las caracteristicas relevantes de la carena ventral 20 segun esta invencion es tener
mas volumen en sus zonas laterales que en sus zonas centrales. A este respecto, la Figura 3 muestra tanto la curva
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21 de una seccion transversal tipica de la carena ventral 20 segun esta invencion y la curva 22 de una carena
conocida si la ultima tuviera que alcanzar el mismo punto de interseccion con la superficie inferior del ala 15. Una
carena conocida tendria, por lo tanto, un volumen exagerado para atender las necesidades de almacenamiento en
las zonas laterales.

Las Figuras 4a, 4b y 4c muestran la curva 21 en secciones transversales situadas, respectivamente, en una seccion
delantera, en una seccién central y en una seccion posterior (detras del ala) y también una curva 22 de una carena
conocida en las mismas secciones para una mejor ilustracién de sus diferencias.

El contorno de las secciones longitudinales de la carena ventral 20 (secciones perpendiculares al eje Y) tiene la
forma mostrada en la Figura 5, que es una curva 31 que tiene las siguientes caracteristicas:

- La curva 31 puede comprender una parte central convexa 33 entre los puntos de inflexion 15, 16 y dos
partes concavas 35, 37 entre, respectivamente, los puntos de inflexion 15, 16 y los puntos de interseccion con el
fuselaje 13 y/o el ala 15 vistos desde el interior de la curva, como se muestra en la Figura 5, o sélo una parte
convexa dependiendo de la posicion de los puntos de interseccion con el fuselaje 13 y/o el ala 15.

- El &ngulo ¢3 entre lineas tangentes a la curva 31 de una seccion longitudinal de la carena ventral 20 y a
la curva del fuselaje 13 en dicha seccion longitudinal en su punto trasero de interseccion depende de restricciones
estructurales y de sellado y debe ser menor de 15°.

- El angulo (|)4 entre lineas tangentes a la curva 31 de una seccion longitudinal de la carena ventral 20 y a
la curva del fuselaje 13 en dicha seccion longitudinal en su punto delantero de interseccion depende de restricciones
estructurales y de sellado y debe ser menor de 6°.

La Figura 6 muestra, respectivamente, curvas 41, 42 que representan, respectivamente, la distribucion del area A de
las secciones transversales de una aeronave que tiene una carena ventral 20 segun esta invencion y una carena
ventral conocida a lo largo del eje X.

La carena ventral 20 segun esta invencion comprende una primera zona de longitud L1 entre las coordenadas x1 y
X2, en la que el area de la seccion transversal del espacio encerrado por la carena ventral crece a lo largo de su
longitud (en la direccién del flujo de aire), y una segunda zona entre las coordenadas x2 y x3 de una longitud L2, en
la que el area de la seccion transversal del espacio encerrado por la carena ventral decrece a lo largo de su longitud
(en la direccion del flujo de aire), siendo L1> L2.

Como se ha dicho antes, la coordenada x2 esta situada detras de la interseccién del borde de salida del ala con el
fuselaje.

Mientras que en las carenas ventrales conocidas el volumen se distribuye uniformemente en el eje X, en la carena
ventral 20 segun esta invencién, el volumen al principio es casi despreciable y luego aumenta progresivamente tanto
en el eje X como en el eje Y hasta el final de la primera zona. En la segunda zona, el volumen disminuye
progresivamente hasta el extremo posterior. Por otro lado, en ambas zonas hay un pequefio volumen (o ningun
volumen en absoluto) en la parte inferior del fuselaje en ambos lados del plano de simetria de la aeronave
mejorando asi el rendimiento del flujo de aire por la parte inferior de la aeronave.

Esta innovadora distribuciéon del volumen permite el alojamiento de equipos y sistemas que requieren un mayor
volumen lateral, proporcionando a la aeronave una capacidad de almacenamiento superior (30-40% mayor que la de
las carenas ventrales conocidas) sin sufrir penalizaciones aerodinamicas.

Desde un punto de vista puramente aerodinamico, una carena ventral 20 segun esta invencion tiene las siguientes
ventajas con respecto a las carenas ventrales conocidas.
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En primer lugar, se mejora el rendimiento aerodinamico de la superficie inferior de la aeronave. Como se muestra en
la Figura 7, se modifica el flujo de aire en la superficie inferior de la carena obteniendo un flujo de aire homogéneo
en esa region. Se logra con ello una reduccion del gradiente de presion adverso en la superficie inferior interior del
ala como se muestra en la Figura 7.

En segundo lugar, se mejora el rendimiento aerodinamico en la superficie superior del ala. Como se muestra en la
Figura 8 no hay separacioén del flujo de aire en la interseccion borde de ataque superior del ala-fuselaje mejorando el
rendimiento aerodinamico en esa esa regidon. En ese caso, la aeronave no necesita ninguna carena Hackett ni
ningun sellado especial para adherir el flujo de aire en esa area. En conclusion, se obtiene una reduccién de peso y
un mejor comportamiento aerodinamico.

En tercer lugar, se mejora el rendimiento aerodinamico del ala como se ilustra en la Figura 9 mediante las
distribuciones 44, 43; 46, 45 del coeficiente de presion Cp en las superficies superior e inferior a lo largo de la cuerda
de un perfil interior del ala de una aeronave con una carena ventral conocida y de una aeronave con una carena
ventral 20 segun la invencién. En particular, se reduce el impacto en el interior de la superficie superior del ala
(marcada con el circulo 50).

En cuarto lugar, se alcanza una mejora aerodindmica global, como se ilustra en Figura 10 que muestra las curvas
52, 51 del Coeficiente de Sustentacién (CL) vs el Coeficiente de resistencia (CDo) de una aeronave con una carena
ventral conocida y de una aeronave con una carena ventral 20 segun la invencion.

Resumiendo dichas ventajas:

- El aire incidente sobre la carena ventral se modifica de una manera mas homogénea (cerca del plano de
simetria) dando un flujo de aire mas uniforme alrededor de la superficie aerodindmica que implica tanto una
reduccion en el gradiente de presion adverso sobre el carena ventral como una disminucion de los efectos negativos
de la compresibilidad del aire a altos nimeros de Mach.

- Para un mismo CL, se mejora el CDo de una aeronave con una carena ventral segun la invencion en una
magnitud de alrededor de un 1,5% con respecto a una aeronave con una carena ventral conocida.

Por lo tanto la carena ventral 20 segun la presente invencién proporciona un mayor volumen util en su parte
trasera (detrds del borde de salida del ala) con menores penalizaciones en resistencia que las carenas ventrales
conocidas cumpliendo los requerimientos de aquellas aeronaves que necesitan un gran volumen para el
almacenamiento de equipos y sistemas.

Aunque la presente invencion se ha descrito en relacion con varias realizaciones, debe entenderse a partir
de lo dicho que pueden hacerse combinaciones de elementos, variaciones o mejoras que estan dentro del alcance
de la invencion.
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REIVINDICACIONES

1. Una aeronave (11) que comprende un fuselaje (13) que tiene un eje longitudinal o X, un ala (15) y una carena
ventral (20); estando configurada la carena ventral (20) por una superficie aerodindmica simétrica con respecto al
plano de simetria de la aeronave que encierra junto con el fuselaje (13) y el ala (15) un espacio interior, la carena
ventral (20) comprendiendo una primera zona de una longitud L1 a lo largo del eje X, en la que el area de la seccién
transversal perpendicular al eje X de dicho espacio interior crece en la direccion del flujo de aire, y una segunda
zona de una longitud L2 a lo largo del eje X, en la que el area de la seccién transversal perpendicular al eje X de
dicho espacio interior disminuye en la direccion del flujo de aire, siendo L1 > L2 y estando situado el extremo trasero
de dicha primera zona detras de la interseccion del borde de salida del ala (15) con el fuselaje (13), caracterizada
por que:

- el contorno de las secciones transversales perpendiculares al eje X de la carena ventral (20) esta
configurado por curvas simétricas (21) con respecto al plano de simetria de la aeronave que tienen una curvatura
variable y que comprenden a cada lado del plano de simetria, en al menos algunas de ellas, al menos una parte
convexa (23, 23'), en la que se encuentran los puntos méas bajos (P1, P2) y los puntos mas laterales (P3, P4) del
contorno y dos partes céncavas (25, 25'; 27; 27");

- el contorno de las secciones longitudinales de la carena ventral (20) esta configurado por curvas (31) que
tienen una curvatura variable y que comprenden, en al menos algunas de ellas, al menos una parte central convexa
(33) y dos partes concavas (35, 37) que terminan en sus intersecciones con el fuselaje (13) o con las superficies del
ala (15).

2. Una aeronave (11) segun la reivindicacion 1, en la que el ratio L2/L1 esta comprendido entre 0,50-0,85.

3. Una aeronave (11) segun cualquiera de las reivindicaciones 1-2, en la que la distancia entre los bordes laterales
del contorno de la seccion transversal perpendicular al eje X de dicho espacio interior aumenta en la direccion del
flujo de aire en dicha primera zona y disminuye en la direccion del flujo de aire en dicha segunda zona.

4. Una aeronave (11), segun la reivindicacionl, en la que:

- el &ngulo ¢1 entre la linea (16) de la superficie superior del ala (15) y lineas tangentes a cada uno de los
lados de la curva (21) en sus puntos de interseccion estad comprendido entre 90°-120° en todas las secciones
transversales de la carena ventral (20);

- el angulo ¢2 entre la linea (14) de la superficie inferior del ala (15) y lineas tangentes a cada uno de los
lados de la curva (21) en sus puntos de interseccion esta comprendido entre 70°-90° en todas las secciones
transversales de la carena ventral (20);

- el angulo ¢3 entre lineas tangentes a cualquier curva (31) de una seccion longitudinal de la carena ventral
(20) y a la curva del fuselaje (13) en la misma seccion longitudinal en su punto trasero de interseccion es menor de
15%;

- el &ngulo d)4 entre lineas tangentes a cualquier curva (31) de una seccion longitudinal de la carena ventral
(20) y a la curva del fuselaje (13) en misma seccion longitudinal en su punto frontal de interseccién es menor de 6°.

5. Una aeronave (11) segun cualquiera de las reivindicaciones 1 6 4, en la que el contorno de todas las secciones
transversales perpendiculares al eje X de la carena ventral (20) tiene puntos de interseccion con el fuselaje (13) de
modo que se forman compartimentos separados a ambos lados del plano de simetria de aeronave entre la carena
ventral (20), el fuselaje (13) y el ala (15).
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6. Una aeronave (11) segln cualquiera de las reivindicaciones 1 6 4, en la que en al menos en una parte de la
carena ventral (20) el contorno de sus secciones transversales perpendiculares al eje X no tiene puntos de
interseccion con el fuselaje de modo que se forma un solo compartimiento entre la carena ventral (20), el fuselaje
(13) y el ala (15).
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