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DESCRIPCION

Seccién trasera de una aeronave

Campo de lainvencion

La presente invencidn se refiere a una seccion trasera que comprende un mamparo de presion de una aeronave. Dicha
seccion trasera también esta relacionada con las superficies sustentadoras situadas a ambos lados del fuselaje. Con el
proposito de simplificar la siguiente descripcion, el término "superficie sustentadora” se utiliza para describir no sélo las
alas, sino también superficies estabilizadoras y/o superficies de soporte, tales como estabilizadores horizontales o
pilones para soportar los motores de la aeronave.

Antecedentes de lainvencién

Una estructura de la cola que se une a una seccion del fuselaje de una aeronave incluye un fuselaje, las superficies
sustentadoras situadas a ambos lados del fuselaje, tales como alas o pilones para soportar los motores de la aeronave
u otras estructuras soporte y un mamparo para un sellado estanco a la presion de la seccion de fuselaje.

El mamparo de presion trasero (RPB) es el elemento que cierra la zona presurizada del avion por su propia espalda.
Separa la parte presurizada del fuselaje que constituye la cabina que aloja a los pasajeros y el cono trasero no
presurizado donde se localizan el empenaje, otras superficies y sistemas sustentadores.

En soluciones curvas RPB convencionales, este elemento tiene una forma concava desde el lado de la zona
presurizada y sustancialmente hemisférica, a fin de proporcionar un uso éptimo del material del mamparo, que actia
como membrana, para absorber la carga debido a la diferencia de presidon positiva dentro de la cabina. Esta
configuracion del mamparo requiere larguerillos adicionales y otros refuerzos para soportar la piel y las cargas en el
caso de presion inversa, cuando hay diferencia de presion negativa en la cabina para la que la forma coéncava no es
eficaz. También se afiaden refuerzos adicionales en los cortes necesarios para permitir el paso de tuberias de sistemas
y puertas de acceso. Estos elementos de refuerzo constituyen una penalizacién importante en peso en el mamparo
curvo de presion trasero.

En soluciones RPB planas, la estructura no esta optimizada para soportar cargas de presién de cabina positivas ya que
no es capaz de trabajar como membrana, pero esta solucién incluye ya los larguerillos y elementos de refuerzo que son
eficaces tanto para casos de cargas de presidn positivas y negativas. También estos refuerzos en mamparo plano son
eficaces para integrar tuberias del sistema y puertas de acceso. Esto hace que la soluciébn de mamparo plano sea
todavia competitiva en comparacién con la curva, dependiendo de la importancia de estos requisitos adicionales.

Convencionalmente, el mamparo de presion separa una seccion anterior de otra seccion de fuselaje delantera, las
secciones correspondientes a las areas presurizadas y no presurizadas de la aeronave, respectivamente. Con esta
configuracion, principalmente la estructura del conjunto del mamparo debe ser capaz, ademas de absorber cargas de
presion, de mantener la forma del fuselaje y proporcionar una resistencia adecuada para el acoplamiento entre las
secciones delantera y trasera del fuselaje de rigidizacion transversal de modo que refuerce transversalmente el
fuselaje.

Por esta razon, la estructura de mamparo de presion curvo conocido incorpora un marco y empalmes siguiendo el
contorno del fuselaje e intercostales. Estos marco e intercostales también resisten las reacciones de membrana que el
mamparo curvado transmite a la estructura cilindrica del fuselaje, cuando se aplica presion. En el mamparo plano, no
hay cargas de membrana por lo que los intercostales no son obligatorios y el marco puede ser reemplazado por un
perfil en forma de T, eliminando la penalizacion en peso y la complejidad del montaje de estos elementos.

Los fuselajes conocidos comprenden una pluralidad de marcos, largueros y vigas, que actlan como elementos de
refuerzo de la piel de la aeronave. Con el fin de integrar las superficies sustentadoras con las estructuras del fuselaje,
se realizan generalmente discontinuidades en la piel del fuselaje, para permitir el paso y la continuidad de las
estructuras soporte de dichas superficies sutentadoras.
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Las superficies sustentadoras pueden divididirse en dos o tres partes independientes o pueden ser continuas. Cuando
se divididen comprenden un cajén central situado en el interior del fuselaje y dos cajones laterales situados a ambos
lados del fuselaje 0, como alternativa, las superficies de sustentacion se pueden dividir en dos cajones laterales unidos

en el eje de simetria de la aeronave. Los cajones estructurales comprenden al menos un larguero delantero y un
larguero trasero que se extiende en la direccién longitudinal del cajéon de torsion, pieles superiores e inferiores y
costillas que se extienden en la direccion transversal del cajon estructural.

En cuanto a los pilones, una configuracion primera conocida puede incluir un pilébn que se extiende entre los dos
motores y situado en una posicién centrada de la altura de la parte cilindrica del fuselaje. La parte central del pilon se
introduce en el fuselaje, por lo tanto, dicha configuracion implica una discontinuidad o, al menos, un corte en la piel del
fuselaje.

En las configuraciones conocidas, las superficies sustentadoras estan claramente separadas de mamparo de presion
trasero, o lo que es lo mismo, estan localizadas en diferentes secciones en el eje longitudinal de la aeronave.

El documento US2010/032519 describe un estabilizador horizontal que tiene un larguero frontal y un larguero trasero, y
una estructura de unién que atraviesa el fuselaje, estando dicha estructura de uniébn montada a través de una bisagra y
un actuador entre cuadernas sélidas o estancas del fuselaje.

Descripcion de lainvencion

Como se indicé anteriormente, la seccién trasera de aeronave objeto de la invencion, tal y como esta definida por las
reivindicaciones, comprende:

- Un mamparo de presion, y

- Una superficie sustentadora situada a ambos lados del fuselaje de la aeronave, dicha superficie sustentadora
comprende largueros que se extienden en la direccion longitudinal de la superficie sustentadora.

La estructura trasera se caracteriza en que el mamparo de presion esta alineado con uno de los largueros de la
superficie sustentadora.

El objetivo principal de la invencién es proporcionar una estructura mas integrada que tenga un peso mas ligero que el
mamparo de presion que puede cumplir varias funciones lo que también aumenta la flexibilidad de disefio. La
integracion del mamparo de presion trasero con la superficie sustentadora permite utilizar dicha superficie de elevacion
como un refuerzo para el mamparo.

Dicha configuracion se puede aplicar a todas las posiciones de las superficies sustentadoras con respecto al fuselaje,
tal como una posicion inferior, superior o intermedia.

Algunas de las ventajas adicionales de la invencién son los siguientes:

- El peso del fuselaje trasero y el tamafio de la seccidn trasera podrian reducirse si la superficie sustentadora se lleva
hacia delante a la posicion ocupada por el mamparo en el estado de la técnica.

- La capacidad de la cabina de pasajeros podria aumentar si el mamparo de presion trasero se mueve hacia atras
hasta la posicion de la superficie sustentadora.
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- Podrian disponerse otras posiciones diferentes de las posiciones conocidas en el estado de la técnica del mamparo y
la superficie de sustentacion.

- Tanto la estructura de la superficie sustentadora como del mamparo se refuerzan mutuamente.

- Otros elementos pueden integrarse, tal como una viga de suelo o incluso una puerta, estos elementos actian como
refuerzos adicionales del mamparo.

- Se necesitan menos elementos de refuerzo del mamparo puesto que el larguero de la superficie sustentadora o
incluso la viga del suelo actian como elemento de refuerzo adicional.

La invencion reivindicada es aplicable a mamparos de presion curvos, planos monoliticos y planos sandwich.

Descripcion de las figuras

Para completar la descripcion y con el fin de proporcionar una mejor comprensiéon de la invencion, se proporciona un
conjunto de dibujos. Dichos dibujos forman una parte integral de la descripcién e ilustran realizaciones preferidas de la
invencion. Los dibujos comprenden las siguientes figuras.

La figura 1 muestra una configuracion conocida de una seccion trasera de una aeronave que comprende una superficie
sustentadora y un mamparo de presién trasero.

La figura 2 muestra una representacion esquematica de una vista en planta de un primer ejemplo de realizacion de la
seccidn trasera objeto de la invencion.

La Figura 3 muestra una vista en perspectiva de una seccion transversal del fuselaje que divulga otro ejemplo de
realizacion de la invencién mostrada.

La figura 4 muestra una vista esquematica de una seccion transversal a lo largo del eje longitudinal de la aeronave de
otro ejemplo de realizacién de la invencién.

La Figura 5 muestra una vista esquematica de una seccion transversal a lo largo del eje longitudinal de la aeronave de
otro ejemplo de realizacién de la invencién.

Descripcion detallada de la invencion

La figura 1 muestra una estructura conocida en la que la superficie sustentadora se refiere a un pilén (2) para soportar
los motores (3). La estructura mostrada comprende un mamparo de presion (1) y una superficie sustentadora, es decir,
un pilén (2) que se extiende entre los motores (3). Los motores (3) estdn montados atras y el avion tiene el mamparo
de presion trasero (1) claramente separado de su estructura de soporte del motor o pilon (2).

Se debe apreciar que los conceptos descritos en este documento en relacion con un pilén de la aeronave (2) también
puede ser utilizados para otras superficies sustentadoras de aeronaves, tales como las alas, estabilizadores
horizontales u otras estructuras. Por lo tanto, aunque la siguiente explicacion también es extensiva a otras superficies
sustentadoras que tienen cajones estructurales, las siguientes realizaciones se refieren a pilones (2) para soportar los
motores (3) de una aeronave.

El pilon (2) podria ser una estructura continua pero seria preferible tener un pilén (2) estructurado con un cajén central
y dos cajones laterales para facilitar la integracion.
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Las Figuras 2 y 3 muestran un primer ejemplo de realizacion de la invencién, que muestra un mamparo de presion
trasero (1) integrado con el pilon (2). Mas especificamente, el marco (9) de la mampara (1) esta alineado con el
larguero frontal (4) del pilén (2). La Figura 3 muestra un mamparo curvado (1) alineado con el larguero frontal (4). El
mamparo (1) también podria estar alineado con un larguero trasero (5) o intermedio (6). Esta solucién podria requerir
intercostales adicionales (10) que se extienden entre el marco (9) y el fuselaje para transmitir las cargas de membrana
desde el mamparo (1) al fuselaje.

La alineacion se puede lograr mediante la integracion de todos los componentes, es decir, el mamparo (1) y el larguero
de la superficie sustentadora en un elemento o, por el contrario, mediante la unién de estos componentes entre si.
Tiene que entenderse para esta aplicacion que se llama estructura integrada a una estructura en la que todos sus
componentes estructurales se fabrican en una solo paso. Ademas se mejora la transferencia de carga debido a dicha
estructura integrada continua.

La figura 4 muestra otra ejemplo de realizacion de la invencion en la que el mamparo de presion trasero (1) es un
mamparo plano monolitico (1) que esta alineado con el larguero frontal (4).

En este ejemplo de realizacion, el marco y el intercostal no son obligatorios ya que el mamparo plano es capaz de
soportar las cargas de presiéon y mantener la forma y la fuerza del fuselaje. EI marco puede reemplazarse por un perfil
mas ligero en forma de T (11) para unir el mamparo plano a la piel del fuselaje en los lugares donde el mamparo no
esta integrado con el larguero de las superficies sustentadoras, como es el caso en la parte inferior del fuselaje de un
lateral de este ejemplo de realizacion. Estas simplificaciones reducen la complejidad de montaje y una penalizacion en
peso.

En este ejemplo de realizacion, la viga del suelo (7) también esta integrada en el mamparo (1). La ventaja de tener una
viga de suelo integrada (7) es que refuerza el mamparo (1), mientras que también sirve como apoyo del suelo (8) de la
aeronave. Esta viga (7) se puede fabricar directamente en una pieza con el mamparo (1) o unido al mamparo (1) por
medio de remaches, pegado u otros medios de fijacion. De esta manera las vigas (7) trabajan solidariamente con el
resto del mamparo (1) para mantener la presion y también la viga (7) y el mamparo (1) proporciona soporte para la
estructura del suelo (8).

La Figura 5 muestra un tercer ejemplo de realizacion de la invencién en el que el mamparo de presion trasero (1) es un
mamparo plano tipo sdndwich (1), que también esté alineado con el larguero frontal (4). En este caso la integracion del
suelo (8) es diferente ya que la viga del suelo (7) es mas dificil que se una al panel sandwich del mamparo de presion
trasero (1). En este ejemplo de realizacion, se prefiere separar la viga del suelo (7) del mamaparo (1). El suelo (8) se
sostiene sobre la estructura en voladizo (12) independiente del mamparo (1) y no apoyado en él.

Aungue los ejemplos de realizacion muestran pilones (2) que se encuentran en una posicidn superior con respecto a
una seccion del fuselaje, también son posibles los pilones (2) situados en una posicion inferior.
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REIVINDICACIONES

1.- Seccion trasera de aeronave que comprende:

- un mamparo de presion trasero (1), y

- una superficie sustentadora (2) situada a ambos lados del fuselaje de la aeronave, comprendiendo dicha superficie
sustentadora un cajon estructural central y dos cajones estructurales laterales o dos cajones estructurales laterales
unidos en el eje de simetria de la aeronave, los cajones estructurales comprendiendo al menos un larguero delantero
(4) y un larguero trasero (5) que se extienden en la direccién longitudinal del cajén estructural, pieles superiores e
inferiores y costillas que se extienden en la direccién transversal del cajon estructural, caracterizado por que el
mamparo de presion (1) esta alineado con uno de los largueros (4, 5, 6) de la superficie sustentadora de manera que
estan situados en la misma seccién del eje longitudinal de la aeronave.

2.- Seccion trasera de aeronave, segun la reivindicacion 1, en la que el mamparo de presion trasero (1) esta integrado
con la superficie sustentadora (2).

3.- Seccidn trasera de aeronave, segun la reivindicacion 1, en la que el mamparo de presion trasero (1) se une a la
superficie sustentadora (2).

4.- Seccion trasera de aeronave, segun una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, en la que la superficie
sustentadora (2) es una estructura continua.

5.- Seccion trasera de aeronave, segun una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, en la que el mamparo de
presion trasero (1) esta alineado con el larguero frontal (4) o con el larguero trasero (5) o con un larguero intermedio (6)
de la superficie sustentadora (2).

6.- Seccidn trasera de aeronave, segun una cualquiera de las reivindicaciones anteriores, en la que el mamparo de
presion trasero (1) es curvo.

7.- Seccion trasera de aeronave, segun la reivindicacién 6, en la que el mamparo curvado (1) comprende un marco (9)
alineado con el larguero (4, 5, 6) de la superficie sustentadora (2).

8.- Seccion trasera de aeronave, segun la reivindicacion 7, en la que el mamparo curvado (1) comprende intercostales
(10) que se extienden entre el marco (9) y el fuselaje.

9.- Seccion trasera de aeronave, segun una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 5, en la que el mamparo de presion
trasero (1) es plano monolitico.

10.- Seccidn trasera de aeronave, segun la reivindicacion 9, en la que el mamparo monolitico plano (1) comprende un
perfil en forma de T (11) para la unién al fuselaje.

11.- Seccibn trasera de aeronave, segun la reivindicacion 9 o 10, en la que comprende una viga de suelo (7) para
soportar el suelo (8) integrada en el mamparo monolitico plano (1).

12.- Seccion trasera de aeronave, segln una cualquiera de las reivindicaciones 1 a 5, en la que el mamparo de presion
trasero (1) es sandwich monolitico.

13.- Seccidn trasera de aeronave, segln la reivindicacion 12, en la que el suelo (8) de la aeronave esta sostenido por
una estructura en voladizo (12) independiente del mamparo (1) y no apoyado en él.
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