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DESCRIPCION
Panel y método de cierre asociado
Campo

Esta aplicacién se relaciona con paneles y, mas particularmente, con paneles en sandwich y, ain mas particularmente,
con cierre de borde para paneles en sandwich.

Antecedentes

Los paneles en sandwich se forman tipicamente a partir de un ndcleo en sandwich entre dos laminas frontales. El
nucleo puede ser relativamente grueso, pero ligero, en comparacién con las laminas frontales. Las laminas frontales
pueden ser relativamente delgadas, pero rigidas. Por lo tanto, los paneles en sandwich poseen tipicamente resistencia
y rigidez relativamente altas con un peso relativamente bajo.

Debido a su resistencia y rigidez relativamente alta con peso relativamente bajo, los paneles en sandwich se usan
ampliamente en diversas aplicaciones aeroespaciales. Por ejemplo, los paneles en sandwich se usan en la
construccion de aeronaves, tal como aeronaves comerciales. Especificamente, los paneles en sandwich se usan como
el suelo, paredes y mamparos que definen la cabina de pasajeros de una aeronave.

De este modo, los paneles en sandwich en aeronaves a menudo son facilmente visibles para los pasajeros y personal
de aeronaves. Como tal, los bordes visibles de los paneles en sandwich se cierran tipicamente para ocultar la
construccion en capas del panel de sandwich.

Se han desarrollado diversas técnicas de cierre de bordes para paneles en sandwich. Por ejemplo, |a técnica de cierre
de borde de "zanja y capsula”" involucra extraer el material de nicleo a una cierta profundidad (por ejemplo, 0.5
pulgadas) y luego llenar el rebaje resultante con un material de encapsulacion compuesto. El material de
encapsulacion compuesto debe curarse, lijarse y luego terminarse (por ejemplo, con pintura). El cierre de borde
resultante es afilado y sin radio, lo cual es estéticamente deseado por los disefiadores de aeronaves. Sin embargo, la
técnica de cierre de borde de "zanja y capsula" es labor intensa y, por lo tanto, costosa, y también agrega peso
significativo de la aeronave.

Por consiguiente, los experimentados en la técnica contintan con los esfuerzos de investigacion y desarrollo en el
campo de cierre de borde para paneles en sandwich.

El documento WO 1985/003540 A1 divulga un panel de techo. El documento WO 2010/064916 A1 divulga un panel
de sandwich, un miembro de soporte para uso en un panel de sandwich y una aeronave provista con un panel de
sandwich tal.

Resumen

De acuerdo con un aspecto se divulga un panel para construir un interior de una aeronave que comprende: una
estructura en capas que comprende: un nucleo de polimero o de material compuesto que define un primer borde; una
primera lamina frontal de polimero o de material compuesto conectada a dicho nucleo, comprendiendo dicha primera
lamina frontal una porcion sobresaliente que define un segundo borde, en donde dicho segundo borde sobresale hacia
afuera una distancia desde dicho primer borde; y una segunda lamina frontal de polimero o de material compuesto
conectada a dicho nucleo teniendo dicha segunda lamina frontal un tercer borde; y una pieza de compensacion
conectada a dicha porcién sobresaliente, cubriendo dicha pieza de compensacion dicho primer borde; en donde dicha
pieza de compensacion comprende un miembro de compensacién y un miembro de reborde que se extiende desde
dicho miembro de compensacioén, definiendo dicho miembro de compensacion una superficie visible y un borde de
compensacion, y en donde dicho miembro de compensacién esta posicionado sobre dicho primer borde, dicho borde
de compensacion esta conectado a dicha porcién sobresaliente, y dicho miembro de reborde esta conectado a dicha
estructura en capas; en donde el tercer borde de dicha segunda lamina frontal esta a nivel con dicho primer borde de
dicho nucleo.

De acuerdo con otro aspecto se divulga un método de cierre de borde para un panel para construir un interior de una
aeronave que comprende: formar una estructura en capas que comprende un nicleo de polimero o de material
compuesto, una primera lamina frontal de polimero o de material compuesto conectada a un primer lado principal de
dicho nucleo y una segunda lamina frontal de polimero o de material compuesto conectada a un segundo lado principal
de dicho nucleo, en donde dicho ndcleo comprende un primer borde, dicha primera lamina frontal comprende un
segundo borde y dicha segunda lamina frontal comprende un tercer borde, sobresaliendo dicho segundo borde hacia
afuera una distancia desde dicho primer borde y estando dicho tercer borde a nivel con dicho primer borde de dicho
nucleo; y conectar a dicha estructura en capas una pieza de compensacion que comprende un miembro de
compensacién y un miembro de reborde de tal manera que un borde de compensacién de dicho miembro de
compensacion esté conectado a una superficie interna de dicha primera lamina frontal y dicho miembro de reborde
esté conectado a una superficie externa de dicha segunda lamina frontal.
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Adicionalmente, la divulgacién comprende realizaciones de acuerdo con las reivindicaciones dependientes. Se pueden
ver detalles adicionales de las realizaciones con referencia a la siguiente descripcién y dibujos.

Breve descripcion de los dibujos

La figura 1 es una vista en seccion transversal lateral esquematica de una realizacion del panel divulgado con cierre
de borde;

La figura 2 es un diagrama de flujo de una realizacién del método de cierre de borde divulgado;
La figura 3 es un diagrama de flujo de una metodologia de fabricacion y servicio de aeronaves;y
La figura 4 es un diagrama de bloques de una aeronave.

Descripcion detallada

Refiriéndose a la figura 1, una realizacién del panel divulgado, en general designado 10, incluye una estructura 12 en
capas y una pieza 14 de compensacion. La estructura 12 en capas puede definir un borde 16 de panel y la pieza 14
de compensacion esta conectada a la estructura 12 en capas para cerrar el borde 16 de panel.

La estructura 12 en capas incluye un nucleo 20, una primera lamina 22 frontal y una segunda lamina 24 frontal. El
nucleo 20 puede incluir un primer lado 26 principal y un segundo lado 28 principal opuesto, y define un primer borde
27 que se extiende entre el primer lado 26 principal y el segundo lado 28 principal. La primera lamina 22 frontal puede
incluir una superficie 30 interna y una superficie 32 externa opuesta, y define un segundo borde 31 que se extiende
entre la superficie 30 interna y la superficie 32 externa. La superficie 32 externa de la primera lamina 22 frontal puede
ser la superficie visible de la estructura 12 en capas. La segunda lamina 24 frontal puede incluir una superficie 34
interna y una superficie 36 externa opuesta, y define un tercer borde 35 que se extiende entre la superficie 34 interna
y la superficie 36 externa.

De este modo, la estructura 12 en capas se forma al formar sandwich el nicleo 20 entre la primera lamina 22 frontal
y la segunda lamina 24 frontal. Especificamente, la superficie 30 interna de la primera lamina 22 frontal puede estar
conectada (por ejemplo, adherida, soldada, soldada con bronce, sujetada mecanicamente etc.) al primer lado 26
principal del nucleo 20 y la superficie 34 interna de la segunda lamina 24 frontal puede estar conectada (por ejemplo,
adherida, soldada, soldada con bronce, sujetada mecanicamente etc.) al segundo lado 28 principal de el nucleo 20.
Como tal, el primer borde 27 del nucleo 20, el segundo borde 31 de la primera lamina 22 frontal y el tercer borde 35
de la segunda lamina 24 frontal definen el borde 16 de panel de la estructura 12 en capas.

Mientras que la estructura 12 en capas del panel 10 se muestra con tres capas 20, 22, 24, pueden incluirse capas
adicionales, tales como capas de nucleo adicionales, laminas frontales adicionales y/u otras capas adicionales, sin
apartarse del alcance de la presente divulgacion.

El grosor T1 de seccion transversal del nucleo 20 de la estructura 12 en capas puede ser relativamente grueso, en
comparacién con los grosores T2, Tz de seccién transversal de la primera lamina 22 frontal y la segunda lamina 24
frontal (por ejemplo, T1 > T2y T1 > T3). Por ejemplo, el grosor T1 de seccion transversal del nicleo 20 puede ser dos
0 mas veces mas grande (por ejemplo, cinco veces mas grande) que el grosor T2 de seccion transversal de la primera
lamina 22 frontal. Sin embargo, el nicleo 18 puede tener una densidad relativamente mas baja (peso base dividido
por grosor de seccion transversal), en comparacion con las densidades de la primera lamina 22 frontal y la segunda
lamina 24 frontal.

Estructuralmente, el ndcleo 20 de la estructura 12 en capas puede ser sélido. Sin embargo, se pueden lograr
densidades mas bajas usando una estructura no sélida. Como un ejemplo especifico, no limitante, el ncleo 20 puede
ser (o puede incluir) una espuma. Como otro ejemplo especifico, no limitante, el nicleo 20 puede estar acanalado o
puede incluir acanaladura. Como aun otro ejemplo especifico, no limitante, el nicleo 20 puede ser (o puede incluir)
una estructura de panal.

De manera composicional, el nicleo 20 puede estar formado de los mismos materiales, similares o diferentes que la
primera 22 y segunda 24 laminas frontales. Sin embargo, el nicleo 20 puede ser tipicamente una estructura con menos
densidad que las laminas 22, 24 frontales. Como un ejemplo especifico, no limitante, el nicleo 20 puede estar formado
de un polimero (por ejemplo, poliestireno expandido). Como otro ejemplo especifico, no limitante, el nicleo 20 puede
ser una estructura de panal formada de un material compuesto, tal como un material compuesto reforzado con fibra
de carbono, un material compuesto reforzado con fibra de vidrio, un material compuesto reforzado con fibra ceramica
0 un material compuesto reforzado con fibra de metal.

La primera lamina 22 frontal, que puede ser de Unico pliegue o multipliegues, puede ser un material capaz de ser
hecho en capas sobre y conectarse al nacleo 20. Como un ejemplo especifico, no limitante, la primera lamina 22 frontal
puede ser un polimero, tal como una pelicula, ldmina o malla de polimero. Como otro ejemplo especifico, no limitante,
la primera lamina 22 frontal puede ser un material compuesto, tal como un material compuesto reforzado con fibra de
carbono, un material compuesto reforzado con fibra de vidrio, un material compuesto reforzado con fibra ceramica o
un material compuesto reforzado con fibra de metal.
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La primera lamina 22 frontal incluye una porcion 33 sobresaliente que se extiende mas alla del primer borde 27 del
nucleo 20 de tal manera que el segundo borde 31 de la primera lamina 22 frontal sobresale una distancia D del primer
borde 27 del nicleo 20. En una expresion, la distancia D puede ser al menos 1 milimetro (0.04 pulgadas). En otra
expresion, la distancia D puede ser al menos 2 milimetros (0.08 pulgadas). En otra expresidn, la distancia D puede
ser al menos 3 milimetros (0.12 pulgadas). En adn otra expresion, la distancia D puede ser como maximo de 5
milimetros (0.2 pulgadas). Por lo tanto, el borde 16 de panel de la estructura 12 en capas puede incluir una transicion
escalonada desde el nucleo 20 a la primera lamina 22 frontal.

Opcionalmente, la superficie 32 externa de la primera lamina 22 frontal de la estructura 12 en capas puede recubrirse
con un material decorativo. Como un ejemplo especifico, no limitante, la superficie 32 externa de la primera lamina 22
frontal puede recubrirse con pintura. Como otro ejemplo especifico, no limitante, la superficie 32 externa de la primera
lamina 22 frontal puede recubrirse con un laminado decorativo.

La segunda lamina 24 frontal, que puede ser de Unico pliegue o de multipliegues, puede estar formada del mismo
material, similar o diferente que la primera lamina 22 frontal. Como un ejemplo especifico, no limitante, la segunda
lamina 24 frontal puede ser un polimero, tal como una pelicula, lamina o malla de polimero. Como otro ejemplo
especifico, no limitante, la segunda lamina 24 frontal puede ser un material compuesto, tal como un material compuesto
reforzado con fibra de carbono, un material compuesto reforzado con fibra de vidrio, un material compuesto reforzado
con fibra ceramica o un material compuesto reforzado con fibra de metal.

La segunda lamina 24 frontal, especificamente el tercer borde 35 de la segunda lamina 24 frontal, esta sustancialmente
a nivel 62 con el primer borde 27 del nacleo 20. Por lo tanto, el borde 16 de panel de la estructura 12 en capas puede
incluir una transicion sustancialmente continua desde la segunda lamina 24 frontal al nacleo 20.

En la figura 1, solo se muestra una porcién de la estructura 12 en capas del panel 10. Los experimentados en la técnica
apreciaran que el tamario y forma generales de la estructura 12 en capas pueden depender de la aplicacion final. Por
ejemplo, el panel 10 puede usarse para construir el interior 222 (figura 4) de una aeronave 202 (figura 4) y, por lo tanto,
puede dimensionarse y formarse en consecuencia. Adicionalmente, aunque la estructura 12 en capas se muestra en
la figura 1 como siendo una estructura sustancialmente plana, también se contemplan paneles no planos (por ejemplo,
paneles curvos).

La pieza 14 de compensacion del panel 10 estd conectada a la estructura 12 en capas para cerrar el borde 16 de
panel. Significativamente, el panel 10 esta configurado de tal manera que la pieza 14 de compensacién efectia el
cierre deseado, pero permanece oculta detras de la primera lamina 22 de la estructura 12 en capas.

La pieza 14 de compensacion del panel 10 incluye un miembro 40 de compensacion y un miembro 42 de reborde. El
miembro 40 de compensacion puede tener un grosor T, que puede ser sustancialmente igual a la distancia D, y puede
incluir un primer extremo 44 y un segundo extremo 46 opuesto. El miembro 40 de compensacién puede definir una
superficie 48 visible que se extiende entre el primer extremo 44 y el segundo extremo 46, y un borde 50 de
compensacion proximo (a o cerca) al primer extremo 44. El miembro 42 de reborde puede extenderse hacia afuera
proximo (a o cerca) al segundo extremo 46 del miembro 40 de compensacion. Por lo tanto, la pieza 14 de
compensacion puede tener un perfil en seccion transversal en forma de L, como se muestra en la figura 1.

El miembro 42 de reborde de la pieza 14 de compensacion puede ser integral con el miembro 40 de compensacion
(es decir, el miembro 40 de compensacion y el miembro 42 de reborde pueden formarse como un Unico cuerpo
monolitico). Alternativamente, el miembro 42 de reborde puede ser una pieza separada que se ha conectado al
miembro 40 de compensacion, tal como mediante unién (por ejemplo, con un adhesivo) o soldadura (por ejemplo,
soldadura ultrasonica).

La pieza 14 de compensacion del panel 10 puede estar formada del mismo material, similar o diferente que la primera
lamina 22 frontal. Pueden usarse diversas composiciones sin apartarse del alcance de la presente divulgacion. Como
un ejemplo especifico, no limitante, la pieza 14 de compensacion puede estar formada de (o puede incluir) un material
polimérico, que puede estar reforzado o no reforzado. Como otro ejemplo especifico, no limitante, la pieza 14 de
compensacion puede estar formada de (o puede incluir) un material compuesto, tal como un material compuesto
reforzado con fibra de carbono, un material compuesto reforzado con fibra de vidrio, un material compuesto reforzado
con fibra de cerdmica o un material compuesto reforzado con fibra de metal. Como otro ejemplo especifico, no
limitante, la pieza 14 de compensacién puede estar formada de (o puede incluir) un metal o aleacion de metal. Como
aun otro ejemplo especifico, no limitante, la pieza 14 de compensacion puede estar formada de (o puede incluir) un
material celulésico, tal como madera.

La pieza 14 de compensacion del panel 10 puede estar conectada a la estructura 12 en capas de tal manera que el
miembro 40 de compensacion esté posicionado sobre el primer borde 27 del nicleo 20, el borde 50 de compensacion
se apoya en la superficie 30 interna de la primera lamina 22 frontal, y el miembro 42 de reborde (especificamente la
superficie 43 de acoplamiento del miembro 42 de reborde) se apoya en la estructura 12 en capas (por ejemplo, la
superficie 36 externa de la segunda lamina 24 frontal). Por lo tanto, la superficie 48 visible del miembro 40 de
compensacion puede estar sustancialmente a nivel 64 con el segundo borde 31 de la primera lamina 22 frontal.
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En una construccion particular, la pieza 14 de compensacion del panel 10 puede estar conectada a la estructura 12
en capas de tal manera que un primer plano P1 coincidente con la superficie 48 visible del miembro 40 de
compensacion sea sustancialmente perpendicular a un segundo plano P2 coincidente con la superficie 30 interna de
la primera lamina 22 frontal. Por lo tanto, una esquina 52 afilada de 90 grados puede definirse mediante la primera
lamina 22 frontal y la pieza 14 de compensacién.

La conexidn entre la pieza 14 de compensacion del panel 10 y la estructura 12 en capas puede efectuarse usando
diversas técnicas. Como un ejemplo especifico, no limitante, se puede usar un adhesivo, tal como un adhesivo basado
en epoxi 0 basado en uretano, para conectar la pieza 14 de compensacion a la estructura 12 en capas.

Como se muestra en la figura 1, se puede usar una conexion adhesiva de dos puntos para conectar la pieza 14 de
compensacion a la estructura 12 en capas. Especificamente, una primera porcion 54 adhesiva se puede posicionar
entre el borde 50 de compensacion de la pieza 14 de compensacion y la superficie 30 interna de la primera lamina 22
frontal, y una segunda porcioén 56 adhesiva se puede posicionar entre el miembro 42 de reborde de la pieza 14 de
compensacion y la estructura 12 en capas (por ejemplo, la superficie 36 externa de la segunda lamina 24 frontal). Los
experimentados en la técnica apreciaran que se pueden usar menos o adicionales porciones adhesivas, tal como entre
el miembro 40 de compensacion y el nucleo 20, y/o entre el miembro 40 de compensacion y el tercer borde 35, sin
apartarse del alcance de la presente divulgacion.

Refiriéndose a la figura 2, asi como a la estructura mostrada en la figura 1, una realizacion del método de cierre de
borde divulgado, en general designado 100, comienza en el Bloque 102 con la etapa de formar una estructura 12 en
capas que incluye un nuacleo 20 (que tiene un primer borde 27), una primera lamina 22 frontal (que tiene un segundo
borde 31) y, opcionalmente, una segunda lamina 24 frontal (que tiene un tercer borde 35), en donde el borde 16 de
panel (bordes 27, 31, 35) de la estructura 12 en capas incluye una transicién 60 escalonada desde el nicleo 20 a la
primera lamina 22 frontal (véase distancia D en la figura 1).

Se pueden usar diversas técnicas durante la etapa de formacién (Bloque 102) para lograr la transicion 60 escalonada
deseada en la estructura 12 en capas. En una implementacién especifica, como se muestra en el Bloque 103, la etapa
de formacién (Bloque 102) puede incluir la etapa de cortar la estructura 12 en capas para lograr la transicion 60
escalonada. Como un ejemplo no limitante, se puede usar una maquina de control numérico computarizado (CNC)
para cortar la estructura 12 en capas y formar la transicion 60 escalonada. Como otro ejemplo no limitante, un
enrutador, tal como un enrutador de mano, puede usarse para cortar la estructura 12 en capas y formar la transicién
60 escalonada. También se contempla que la transicion 60 escalonada pueda formarse sin la necesidad de cortar la
estructura 12 en capas.

En el Bloque 104, se puede proporcionar una pieza 14 de compensacion. La pieza 14 de compensacién incluye un
miembro 40 de compensacién y un miembro 42 de reborde. El miembro 40 de compensacién puede incluir una
superficie 48 visible y un borde 50 de compensacién. El miembro 42 de reborde puede incluir una superficie 43 de
acoplamiento.

En el Blogue 106, se puede aplicar un adhesivo, tal como antes de la etapa de conexion de Bloque 108. Como un
ejemplo, el adhesivo se puede aplicar a la pieza 14 de compensacion, tal como al borde 50 de compensacion del
miembro 40 de compensacion y/o a la superficie 43 de acoplamiento del miembro 42 de reborde. Como otro ejemplo,
el adhesivo se puede aplicar a la estructura 12 en capas, tal como a la porcién de la superficie 30 interna de la primera
lamina 22 frontal proxima al segundo borde 31 y/o a la porcién de la superficie 36 externa de la segunda lamina 24
frontal préxima al tercer borde 35. Como aun otro ejemplo, el adhesivo se puede aplicar tanto a la pieza 14 de
compensacion como a la estructura 12 en capas.

En el Bloque 108, la pieza 14 de compensacién esta conectada a la estructura 12 en capas de tal manera que el borde
50 de compensacion del miembro 40 de compensacién esté conectado a una superficie 30 interna de la primera lamina
22 frontal y el miembro 42 de reborde esté conectado a una superficie 36 externa de la segunda lamina 24 frontal.

Ejemplos de la divulgacion pueden describirse en el contexto de un método 200 de fabricacién y servicio de aeronaves,
como se muestra en la figura 3, y una aeronave 202, como se muestra en la figura 4. Durante la preproduccion, el
método 200 de fabricacién y servicio de aeronaves puede incluir especificacion y disefio 204 de la aeronave 202 y
adquisicion 206 de material. Durante la produccién, tiene lugar la fabricacién 208 de componentes/subensamblajes e
integracién 210 de sistema de la aeronave 202. A partir de ahi, la aeronave 202 puede ir a través de certificacion y
entrega 212 con el fin de ser puesta en servicio 214. Mientras esta en servicio por un cliente, la aeronave 202 esta
programada para mantenimiento y servicio 216 de rutina, que también puede incluir modificacion, reconfiguracion,
restauracion y similares.

Cada uno de los procesos de método 200 puede ser realizado o llevado a cabo mediante un integrador de sistema,
un tercero, y/o un operador (por ejemplo, un cliente). Para los propdsitos de esta descripcién, un integrador de sistema
puede incluir, sin limitacion cualquier nimero de fabricantes de aeronaves y subcontratistas de sistemas principales;
un tercero puede incluir sin limitacion cualquier nimero de vendedores, subcontratistas y proveedores; y un operador
puede ser una aerolinea, empresa de arrendamiento, entidad militar, organizacién de servicios, y asi sucesivamente.
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Como se muestra en la figura 4, la aeronave 202 producida por el método 200 de ejemplo puede incluir un armazén
218 con una pluralidad de sistemas 220 y un interior 222. Ejemplos de la pluralidad de sistemas 220 pueden incluir
uno o mas de un sistema 224 de propulsion, un sistema 226 eléctrico, un sistema 228 hidraulico, y un sistema 230
ambiental. Se puede incluir cualquier nimero de otros sistemas.

El panel 10 y método 100 de cierre divulgados pueden emplearse durante una cualquiera o mas de las etapas del
método 200 de fabricacion y servicio de aeronaves. Como un ejemplo, el panel 10 y método 100 de cierre divulgados
pueden emplearse durante la adquisicion 206 de material. Como otro por ejemplo, los componentes o subensamblajes
que corresponden a la fabricacion 208 de componentes/subensamblajes, integracion 210 de sistema, y o
mantenimiento y servicio 216 pueden elaborarse o fabricarse usando el panel 10 y método 100 de cierre divulgados.
Como otro ejemplo, el armazén 218 y el interior 222 pueden construirse usando el panel 10 y método 100 de cierre
divulgados. También, uno o mas ejemplos de aparato, ejemplos de método, o una combinacién de los mismos pueden
utilizarse durante la fabricacion 208 de componentes/subensamblajes y/o integracién 210 de sistema, por ejemplo, al
acelerar sustancialmente el ensamblaje de o reducir el coste de una aeronave 202, tal como el armazén 218 y/o el
interior 222. De manera similar, uno 0 méas de ejemplos de sistema, ejemplos de método, o una combinacion de los
mismos pueden utilizarse mientras la aeronave 202 esta en servicio, por ejemplo y sin limitacion, para mantenimiento
y servicio 216.

El panel 10 y método 100 de cierre divulgados se describen en el contexto de una aeronave; sin embargo, un
experimentado normal en la técnica reconocera facilimente que el panel 10 y método 100 de cierre divulgados pueden
utilizarse para una variedad de vehiculos. Por ejemplo, implementaciones de las realizaciones descritas aqui pueden
implementarse en cualquier tipo de vehiculo incluyendo, por ejemplo, helicopteros, barcos de pasajeros, automdviles
y similares.

Aunque se han mostrado y descrito diversas realizaciones del panel divulgado y método de cierre asociado, a los
experimentados en la técnica se les pueden ocurrir modificaciones tras leer la especificacion. La presente solicitud
incluye tales modificaciones y esta limitada solo por el alcance de las reivindicaciones.
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REIVINDICACIONES
1. Un panel (10) para construir un interior (222) de una aeronave (202) que comprende:
una estructura (12) en capas que comprende:
un nudcleo (20) de polimero o de material compuesto que define un primer borde (27);

una primera lamina (22) frontal de polimero o de material compuesto conectada a dicho nucleo (20), comprendiendo
dicha primera lamina (22) frontal una porcién (33) sobresaliente que define un segundo borde (31), en donde dicho
segundo borde (31) sobresale hacia afuera una distancia (D) desde dicho primer borde (27); y

una segunda lamina (24) frontal de polimero o de material compuesto conectada a dicho nucleo (20) teniendo dicha
segunda lamina (24) frontal un tercer borde (35); y

una pieza (14) de compensaciéon conectada a dicha porcion (33) sobresaliente, cubriendo dicha pieza (14) de
compensacioén dicho primer borde (27);

en donde dicha pieza (14) de compensacién comprende un miembro (40) de compensacion y un miembro (42) de
reborde que se extiende desde dicho miembro (40) de compensacién, definiendo dicho miembro (40) de compensacion
una superficie (48) visible y un borde (50) de compensacion, y en donde dicho miembro (40) de compensacion esta
posicionado sobre dicho primer borde (27), dicho borde (50) de compensacion esta conectado a dicha porcion (33)
sobresaliente, y dicho miembro (42) de reborde esta conectado a dicha estructura (12) en capas; en donde el tercer
borde (35) de dicha segunda lamina (24) frontal esta a nivel (62) con dicho primer borde (27) de dicho nucleo (20).

2. El panel de la reivindicacion 1 en donde dicha superficie (48) visible esta a nivel (64) con dicho segundo borde (31).

3. El panel de la reivindicacién 1 en donde dicha primera lamina (22) frontal comprende una superficie (30) interna y
una superficie (32) externa, y en donde dicho borde (50) de compensacion esta conectado a dicha superficie (30)
interna.

4. El panel de la reivindicacion 3 en donde un primer plano coincidente con dicha superficie (48) visible es
sustancialmente perpendicular a un segundo plano coincidente con dicha superficie (30) interna.

5. El panel de cualquiera de las reivindicaciones 1-4 que comprende ademas una primera porcion (54) adhesiva que
conecta dicho borde (50) de compensacion a dicha porcién (33) sobresaliente.

6. El panel de la reivindicacién 5 que comprende ademas una segunda porcion (56) adhesiva que conecta dicho
miembro (42) de reborde a dicha estructura (12) en capas.

7. El panel de cualquiera de las reivindicaciones 1-6, en donde dicha segunda lamina (24) frontal comprende una
superficie (34) interna y una superficie (36) externa.

8. El panel de la reivindicacién 7 en donde dicho miembro (42) de reborde esta conectado a dicha superficie (36)
externa de dicha segunda lamina (24) frontal.

9. Un método de cierre de borde para un panel (10) para construir un interior (222) de una aeronave (202) que
comprende:

formar una estructura (12) en capas que comprende un nucleo (20) de polimero o de material compuesto, una primera
lamina (22) frontal de polimero o de material compuesto conectada a un primer lado (26) principal de dicho nucleo (20)
y una segunda lamina (24) frontal de polimero o de material compuesto conectada a un segundo lado (28) principal
de dicho nucleo (20), en donde dicho ndcleo (20) comprende un primer borde (27), dicha primera lamina (22) frontal
comprende un segundo borde (31) y dicha segunda lamina (24) frontal comprende un tercer borde (35), sobresaliendo
dicho segundo borde (31) hacia afuera una distancia (D) desde dicho primer borde (27) y estando dicho tercer borde
(35) a nivel (62) con dicho primer borde ( 27) de dicho nucleo (20); y

conectar a dicha estructura (12) en capas una pieza (14) de compensacién que comprende un miembro (40) de
compensacion y un miembro (42) de reborde de tal manera que un borde (50) de compensacién de dicho miembro
(40) de compensacion esta conectado a una superficie (30) interna de dicha primera lamina (22) frontal y dicho
miembro (42) de reborde esta conectado a una superficie (36) externa de dicha segunda lamina (24) frontal.

10. El método de la reivindicacion 9 en donde dicha etapa de formacién comprende cortar dicha estructura (12) en
capas de tal manera que dicho segundo borde (31) sobresalga hacia afuera desde dicho primer borde (27).

11. El método de la reivindicacién 9 o 10 en donde dicha pieza (40) de compensacion comprende una superficie (48)
visible, y en donde dicha superficie (48) visible esta sustancialmente a nivel (64) con dicho segundo borde (31).

12. El método de cualquiera de las reivindicaciones 9-11 que comprende ademas aplicar un adhesivo a al menos una
de dicha pieza (40) de compensacion y dicha estructura (12) en capas antes de dicha etapa de conexion.
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13. El método de la reivindicacion 12 en donde, después de dicha etapa de conexion, dicho adhesivo se posiciona
entre dicha primera lamina (22) frontal y dicho borde (50) de compensacion.

14. El método de la reivindicacion 13 en donde, después de dicha etapa de conexion, dicho adhesivo se posiciona
entre dicha segunda lamina (24) frontal y dicho miembro (42) de reborde.
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FORMAR UNA ESTRUCTURA EN CAPAS

QUE TIENE UN NUCLEO, UNA PRIMERA

LAMINA FRONTAL Y, OPCIONALMENTE,
UNA SEGUNDA LAMINA FRONTAL

103 CORTAR LAESTRUCTURAEN
N\ CAPAS PARA FORMAR UNA
TRANSICION ESCALONADA

EN CAPAS Y/O LA PJEZADE
COMPENSACION

|

100

APLICAR ADHESIVO A LAESTRUCTURA f1 05

CONECTAR LA PIEZA DE COMPENSACION A
LAESTRUCTURA EN CAPAS DE TAL MANERA
QUE EL MIEMBRO DE COMPENSACION ESTE

CONECTADO A LA SUPERFICIE INTERNA DE
LA PRIMERA LAMINA FRONTAL Y EL MIEMBRO

DE REBORDE ESTE CONECTADO A LA
SUPERFICIE EXTERNA DEL NUCLEO O LA
SEGUNDA LAMINA FRONTAL

108
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