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SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA AERONAVE
CAMPO DE LA INVENCION

La presente invencidén se concibe para la industria
aeronautica, en el campo del disefio y la construccidn de
aeronaves, siendo de aplicacidén en los estabilizadores
horizontales de las aeronaves.

OBJETO DE LA INVENCION

El problema técnico que plantea la invencidén es
proporcionar un sistema que permita reducir el tamafio del
estabilizador horizontal (“HTP”, “Horizontal Tail Plane”),
para reducir el peso y la resistencia aerodindmica de la
aeronave y reduciendo por tanto su coste de operacidn.

El sistema de la invencidédn se dirige a aeronaves gue
incorporan un %“sistema de trimado” en el HTP. El sistema de
trimado proporciona un movimiento de inclinacidén de todo el
plano del HTP un cierto &ngulo (“angulo de calado”) respecto
a la aeronave, produciendo una variacidén del éangulo de
ataque del HTP. Los HTP que incorporan un sistema de trimado
se denominan “HTP méviles” (“Adjustable HTP”). La funcidn
del sistema de trimado es equilibrar “longitudinalmente” la
aeronave automédticamente, es decir sin ser necesaria la
intervencién del piloto. Por “longitudinal” se entiende
respecto al movimiento de giro de cabeceo de la aeronave. De
este modo, una vez modificado el equilibrio longitudinal
requerido, como consecuencia de gue el piloto actuara sobre
el timdén de profundidad, sobre el empuje de los motores o
sobre los dispositivos hipersustentadores del ala, el HTP
mévil se dinclina automAticamente hasta proporcionar la
sustentacidén necesaria para el nuevo equilibrio y con el
timén de profundidad en su posicidn recogida.

En términos generales, en el disefio de una aeronave,
para una determinada disposicién del HTP y unas
caracteristicas geométricas dadas del HTP (alargamiento,
diedro, flecha, espesor, torsidén, forma del perfil, etc.),

el tamafio del HTP viene condicionado fundamentalmente por un
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compromiso entre la estabilidad 1longitudinal (estética vy
dinédmica) y la controlabilidad de la aeronave.

La estabilidad de wuna aeronave se define como 1la
capacidad de la aeronave ©para gque ante una pequefia
perturbacidén de la velocidad aerodinédmica y/o del &angulo de
ataque de la aeronave en el equilibrio, la aeronave recupere
automadticamente, es decir sin ser necesaria la intervencidn
del piloto, dicho equilibrio y sea capaz de mantenerse en
dicho eqguilibrio. La estabilidad longitudinal es la
estabilidad respecto al equilibrio longitudinal, es decir
respecto al movimiento de giro de cabeceo de la aeronave.

Simplificadamente, la influencia del HTP en la
estabilidad 1longitudinal de wuna aeronave depende de la
posicidén del centro de gravedad de la aeronave (Y“c.d.g.”),
que es variable durante la operacidén de ésta, y de un
parametro adimensional gue caracteriza el tamafio del HTP
denominado coeficiente de volumen del HTP. Cuanto més
alejado esté el c.d.g. respecto del HTP y cuanto mayor sea
el tamafio del HTP, 1la -estabilidad longitudinal de 1la
aeronave es tanto mayor.

Por otra parte, la controlabilidad de una aeronave se
define como la capacidad de la aeronave para proporcionar
las fuerzas y momentos necesarios gque permitan realizar
cualquier maniobra requerida. En particular, la
controlabilidad longitudinal es la capacidad para
proporcionar la sustentacidén adecuada para producir el
momento de cabeceo necesario.

La controlabilidad longitudinal de 1la aeronave viene
dada por las caracteristicas aerodindmicas del HTP, a través
del <coeficiente de sustentacidén del HTP en funcidén del
adngulo de ataque de éste, que en general es diferente del
adngulo de ataque de la aeronave ya que la presencia del ala
y de sus dispositivos hipersustentadores modifican el wvalor
del &ngulo de ataque del HTP en una cantidad sustancial
conocida como “deflexidén de estela”. Para una configuracidn

dada del HTP (4ngulo de calado fijado), el coeficiente de
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sustentacién del HTP presenta un maximo y un minimo, con
angulos de ataque del HTP méximo (de signo positivo) vy
minimo (de signo negativo) respectivamente; estos wvalores
méaximo y minimo se denominan valores de pérdida, siendo los
valores en los que sustancialmente tiene lugar la pérdida
aerodindmica.

Una vez determinado el tamafioc minimo del HTP para
cumplir con los <criterios de estabilidad longitudinal,
dependiendo del tipo de aeronave suele sSer necesario
aumentar la superficie aerodinédmica del HTP respecto al
tamafio minimo referido para asegurar el cumplimiento de los
criterios de controlabilidad longitudinal, en estos casos se
dice que el disefio de la aeronave estéd limitado por
controlabilidad. El1 aumento de 1la superficie aerodindmica
permite que el coeficiente de sustentacidén necesario no
sobrepase los valores de ©pérdida para las maniobras
requeridas en estos casos.

En definitiva, el problema técnico que trata la
presente invencidn se centra en la reduccidn del tamafio de
un HTP mévil para reducir el peso de la aeronave en disefios
limitados por controlabilidad longitudinal, es decir con un
tamafio del HTP minimo fijado por criterios de estabilidad
longitudinal. La invencidén proporciona para ello un sistema
de aumento de la controlabilidad de 1la aeronave gue
proporciona un aumento del coeficiente de sustentacidn del
HTP, permitiendo la reduccidén del tamafio del HTP y del peso
total de la aeronave y por tanto reduciendo el coste de
operacidédn de la aeronave.

ESTADO DE LA TECNICA ANTERIOR A LA INVENCION

Para conseguir un aumento del coeficiente de
sustentacién de las superficies sustentadoras de las
aeronaves son bien conocidos en el estado de la técnica los
dispositivos hipersustentadores, siendo convencional su uso
en las alas. Se conocen dispositivos hipersustentadores de
diferentes tipos, que se utilizan solos o combinados; en

general, 0 modifican la forma exterior del perfil
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(dispositivos hipersuntentadores méviles), o) son
dispositivos que controlan la capa limite (aspiradores o
sopladores de la capa limite) con el fin de retrasar su
separacidén y, por tanto, la pérdida aerodinémica.

Los dispositivos hipersustentadores méviles son
dispositivos que se mueven respecto al ala (movimiento de
deflexidén del dispositivo hipersustentador), y se basan en
proporcionar un alargamiento de la cuerda del perfil o una
variacidén de su curvatura, siendo accionados por el piloto,
normalmente en las maniobras en las que la aeronave reguiere
de una sustentacién mayor, como en las fases de aterrizaje o
despegue. Convencionalmente, existen dos formas de deflectar
los dispositivos hipersustentadores: (a) usando un actuador
para extender o retraer el dispositivo; o (b) wusando un
motor eléctrico que a través de ejes de transmisidn, cajas
de engranajes y mecanismos, producen la requerida extensidn
0 retraccidédn del dispositivo.

Teniendo en cuenta que la actuacidén de los dispositivos
hipersustentadores proporciona una sustentacidén adicional
para valores de pérdida, la instalacidén directa de
dispositivos hipersustentadores en el HTP permitiria reducir
la superficie efectiva del HTP y por ende su tamafio. Sin
embargo, esta solucidén no seria satisfactoria para el
problema técnico planteado en la presente invencidén teniendo
en cuenta que penaliza el peso de la aeronave debido a los
actuadotes vy/o0 motores que seria necesario instalar,
presentando ademds el inconveniente de su complejidad tanto
en la instalacidén como en la operacidn de los dispositivos.
Esta solucién se conoce en el estado de la técnica aplicada
al avién AN-70, que tiene un dispositivo hipersustentador de
tipo “slat” instalado en el borde de atague del HTP, y gue
funciona deflectédndose cuando los flaps de 1las alas se
deflectan.

Alternativamente, se conocen dispositivos
hipersustentadores fijos instalados en el borde de ataque

del HTP (avidén CBA-123). Estos dispositivos proporcionan un
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aumento de la sustentacidn para valores de pérdida del
adngulo de ataque del HTP, proporcionando una reduccidén en el
peso de la aeronave. Sin embargo, la mejora producida por
estos dispositivos en la sustentacidén para valores de
pérdida, produce un empeoramiento de la sustentacidn o de la
resistencia para otros valores de angulo de ataque del HTP.

DESCRIPCION DE LA INVENCION

Para resolver el problema técnico planteado la
invencién incorpora dispositivos hipersustentadores méviles
instalados en un HTP mévil, con la funcidén de aumentar el
coeficiente de sustentacidén del HTP.

Adicionalmente, y para superar los inconvenientes del
estado de la técnica mencionados, la invencidén persigue los
siguientes efectos técnicos:

- Primero: Aprovechar el movimiento de inclinacidén del

HTP mdévil para transmitirlo al movimiento de
deflexidén de los dispositivos hipersustentadores;

- Segundo: Proporcionar un aumento del coeficiente de
sustentacidén del HTP de forma selectiva en todo el
rango de valores del &ngulo de ataque del HTP, en
particular para los valores de pérdida del HTP.

El primer efecto técnico permite gsimplificar 1la
constitucidén del sistema de la invencidn, vya que en
particular elimina la necesidad de instalar actuadotes o
motores para la deflexidn de los dispositivos
hipersustentadores.

El segundo efecto técnico permite producir la deflexidn
de los dispositivos hipersustentadores adecuada para
aumentar (en valor absoluto) el coeficiente de sustentacidn
del HTP dependiendo de los distintos é&angulos de ataque del
HTP sin detrimento en la sustentacidén o resistencia para
otros valores del Aangulo de ataque.

Basicamente, la solucidén que se propone en la presente
invencidén se basa en ligar el movimiento de deflexidn del

dispositivo hipersustentador con el movimiento de
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inclinacidén producido por el sistema de trimado del HTP
mévil.

Un aspecto técnico a considerar sobre dicha ligadura
que proporciona el sistema de la invencidén es que en los HTP
méviles, teniendo en cuenta que la funcidén del sistema de
trimado es equilibrar Jlongitudinalmente 1la aeronave, el
angulo de ataque del HTP aumenta en valor absoluto cuando el
angulo de calado del HTP aumenta en valor absoluto. Por
consiguiente, los valores de pérdida del HTP se alcanzan con
inclinaciones méAximas (en valor absoluto) del HTP. Dado que
las deflexiones méximas (en wvalor absoluto) se deben
proporcionar para los valores de pérdida, se deduce gque un
acoplamiento qgue proporcione una deflexidén creciente (en
valor absoluto) en funcidén de una inclinacidén (dngulo de
calado) creciente (en valor absoluto) es viable para toda el
rango de wvalores del &ngulo de ataque, ya que para
inclinaciones del HTP comprendidas entre el méaximo y el
minimo &dngulo de calado no se dan los valores de pérdida.

Para proporcionar dicha ligadura entre el movimiento de
inclinacién del HTP mévil y el movimiento de deflexidn de
los dispositivos hipersustentadores, el sistema de 1la
invencidén comprende los siguientes elementos técnicos:

- Medios de acoplamiento ente el HTP y la aeronave,
que comprenden: Medios de pivotamiento del HTP,
sistema de trimado y medios de transmisién de 1la
deflexidén al dispositivo hipersustentador; y

- Medios de acoplamiento entre el dispositivo
hipersustentador y el HTP.

Los medios de pivotamiento son los medios que acoplan
articuladamente el HTP mévil con la aeronave, comprenden un
eje de pivotamiento en torno al cual se produce el
movimiento de inclinacién del HTP con respecto a la
aeronave.

El sistema de trimado es el sistema que proporciona el
movimiento de inclinacidén del HTP respecto a la aeronave en

torno a los medios de pivotamiento. E1l sistema de trimado
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incluye medios de actuacidén, para producir la fuerza
necesaria para lograr el movimiento de inclinacidn.

Los medios de inclinacidén son los medios que se
conectan entre el HTP vy los medios de actuacidédn para
transferir el movimiento del actuador al movimiento de
inclinacidén del HTP.

Convencionalmente, el sistema de trimado incorpora unos
medios de actuacidén que incluyen un actuador de tipo
tornillo sinfin que proporciona un desplazamiento rectilineo
de los medios de inclinaciédn.

Los medios de transmisién de la deflexidn son los
medios que autdnomamente, es decir sin la accidédn de algun
elemento externo a ellos, producen el movimiento de
deflexidén del dispositivo hipersustentador cuando el HTP se
inclina respecto de 1la aeronave, transmitiendo la fuerza
correspondiente necesaria para ello.

El sistema de la invencidédn se caracteriza porgue
incorpora unos medios de transmisidén de deflexidn que
proporcionan una posicidén de deflexidn para cada angulo de
calado del HTP. De este modo el sistema proporciona una
ligadura entre el movimiento de inclinacidén y el movimiento
de deflexidén, definida mediante una ley de deflexidn.

Segun la invencidn, los medios de transmisidén de la
deflexidn pueden incorporar una ligadura mecanica conectada
entre un dispositivo hipersustentador mévil y la aeronave,
lo que permite eliminar la necesidad de instalar actuadores
o) motores para la deflexidn del dispositivo
hipersustentador. Se entiende por ligadura mecdnica un
conjunto de dispositivos qgque comprenden elementos mecanicos
como barras, guias, engranajes, levas, etc, conectados entre
si mediante diferentes tipos de uniones (por ejemplo por
medio de pernos, pasadores, etc) para trasmitir movimientos
y fuerzas. Asi, en el caso de que los medios de transmisidn
de la deflexidén consistan esencialmente en una ligadura

mecadnica conectada entre el dispositivo hipersustentador vy
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la aeronave, el sistema de la invencidén ©proporciona
directamente la ley de deflexidn adecuada.

BREVE ENUNCIADO DE LAS FIGURAS

Para complementar la descripcidén de la invencidn y con
objeto de ayudar a una mejor comprensidén de sus
caracteristicas técnicas, se acompafia a la presente memoria
descriptiva las siguientes figuras:

Figura 1.- Vista en perspectiva de un primer ejemplo de
disposicién del HTP mévil en la cola de la aeronave, donde
se instala el sistema de la invencidn.

Figura 2.- Vista en perspectiva de un segundo ejemplo
de disposicién del HTP mévil en la cola de la aeronave,
donde se instala el sistema de la invencién.

Figura 3.- Esquema de funcionamiento de una realizacidn
del sistema de la invencidén. En esta realizacidn los medios
de transmisién de deflexidn consisten en un mecanismo con
una barra articulada. La =zona rayada representa una parte
fija de la aeronave, respecto a la cual el HTP se inclina, y
los circulos representan articulaciones. Las tres figuras
(3A, 3B y 3C) representan distintas posiciones del sistema,
correspondientes a distintos &ngulos de calado del HTP con
sus respectivas posiciones de deflexién del dispositivo
hipersustentador.

Figura 4.- Esquema de funcionamiento de una realizacidn
del sistema de la invencidén. En esta realizacidn los medios
de transmisién de deflexidn consisten en un mecanismo con
una guia. La =zona rayada representa una parte fija de la
aeronave, respecto a la cual el HTP se inclina, vy 1los
circulos representan articulaciones. Las tres figuras (44,
4B y 4C) representan distintas posiciones del sistema,
correspondientes a distintos &ngulos de calado del HTP con
sus respectivas posiciones de deflexién del dispositivo
hipersustentador.

Figura b5.- Vista en perspectiva de una realizacidn
preferida del sistema de la invencidn.

Referencias:
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Aeronave
HTP (Estabilizador horizontal)
Timén de profundidad
Estabilizador vertical
Timdén de direccidn
Eje de pivotamiento

Ventana de trimado

O ~1I o O b w N

Dispositivo hipersustentador

9: Sistema de trimado

10: Medios de actuacidn

11: Tornillo sinfin

12: Medios de inclinacidn

13: Pieza hembra roscada

14: Mufidn

15: Eje de inclinacién

16: Medios de transmisidén de deflexidn

17: Eje de deflexidn

18: Barra

18’ :Barra

19: Guia

20: Horquilla

21: Estructura del cajdén de torsidén del HTP
22: Saliente

23: Eje de anclaje

24: Revestimiento del HTP

DESCRIPCION DE UNA REALIZACION PREFERIDA

La invencidén se dirige a una aeronave gque incorpora un
HTP (2) mévil. En las figuras 1 y 2 pueden verse las partes
principales de la cola de la aeronave (1), donde se ensambla
el HTP (2): el timén de profundidad (3), el estabilizador
vertical (4) y el timdén de direccidn (5).

Cada una de las figuras 1 y 2 corresponden a dos
ejemplos de disposiciones distintas del HTP (2), siendo este
factor de la disposicién del HTP (2) no limitante para la

invenciédén.
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En las figuras 1 y 2 también puede verse como el HTP
(2) sobresale de la estructura de la aeronave (1) a través
de la ventana de trimado (7). E1l HTP (2) mévil se inclina
respecto de la aeronave (1) en torno a los medios de
pivotamiento. Los medios de pivotamiento comprenden un eje
(6) de pivotamiento alrededor del cual el HTP (2) gira
respecto de la aeronave inclinando el HTP (2). Puede existir
méas de un eje (6) de pivotamiento no alineados, no siendo
esta caracteristica limitante a los efectos de la invencidn,
asi como tampoco lo son las caracteristicas geométricas
particulares del HTP (2) (flecha, diedro, etc.).

Una de las caracteristicas de la invencidén es gue
incorpora un dispositivo hipersustentador mévil en el HTP
(2). E1 dispositivo (8)  Thipersustentador mévil de 1la
realizacién preferida es, como se representa en las figuras,
un dispositivo de tipo “Droop Nose”, este dispositivo es un
dispositivo hipersustentador de borde de atagque que se
caracteriza porque los medios de acoplamiento entre el
dispositivo (8) y el HTP (2) consisten esencialmente en una
articulacidédn con un eje (17) de deflexidédn en torno al cual
gira el dispositivo con respecto al HTP (2), siendo la
deflexidén del dispositivo (8) hipersustentador el movimiento
de giro en torno a un eje (17) de deflexidén. Este tipo de
dispositivo (8) hipersustentador aporta la ventaja técnica
de gue permite proporcionar un angulo de giro tanto positivo
como negativo con referencia a la cuerda del perfil del HTP
(2), lo cual dota al sistema de una mayor funcionalidad en
todo el rango de valores del angulo de atague del HTP (2).

Las figuras 3 y 4 representan esquematicamente sendos
ejemplos de realizacidn del sistema de la invencidn con una
ligadura mecanica entre el movimiento de deflexidn del
dispositivo (8) hipersustentador y el de inclinacidén del HTP
(2). Los ejemplos se diferencian entre si por el tipo de
mecanismo que incorporan los medios (16) de transmisidén de
deflexidén. En la representacidn puede observarse como el HTP

(2) se inclina con respecto a la aeronave en torno al eje
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(6) de pivotamiento (articulacidén A) cuando el sistema de
trimado (9), gque comprende unos medios (10) de actuacidn
con un tornillo sinfin (11) vy unos medios (12) de
inclinacidén para transmitir adecuadamente el movimiento de
inclinacidn, desplaza los medios (12) de inclinacidn en
torno al eje (6) de pivotamiento, rotando el HTP (2) en
torno al eje de (15) de inclinacidén (articulacidén B). Como
consecuencia del movimiento de inclinacién generado, el
Sistema ©proporciona una deflexidén del dispositivo (8)
hipersustentador consistente en un giro en torno al eje (17)
de deflexidén (articulacidén C).

El sistema representado en la figura 3, incorpora un
mecanismo con una barra (18) conectada articuladamente
(articulacidén E) a la aeronave (1) y también articuladamente
(articulacién D) a una segunda barra (18’) que a su vez se
conecta solidariamente al dispositivo (8) hipersustentador.

El sistema representado en la figura 4, incorpora un
mecanismo consistente esencialmente en una guia (19) a 1lo
largo de la que desliza articuladamente (articulacidén D’)
una barra (18’) que se conecta solidariamente al dispositivo
(8) hipersustentador. Este mecanismo de guia como el
representado en la figura 4 permite proporcionar una ley de
deflexidén del dispositivo hipersustentador cualquiera segun
la geometria de la trayectoria de deslizamiento de la guia
(19). En particular, en el ejemplo de la figura 4 puede
observarse que la trayectoria de la guia entre los puntos a
y b es concéntrica con la articulacidén A de pivotamiento, 1lo
que permite que el dispositivo (8) hipersustentador entre
dichos puntos no se deflecte respecto a la cuerda del perfil
del HTP (2).

Los sistemas representados en las figuras 3 vy 4
corresponden a dos ejemplos de realizaciones sin limitacidn
sobre el objeto de la presente invencidn, vya qgque mediante
mecanismos conocidos en el estado de la técnica seria

posible 1llegar a otras realizaciones incluidas dentro del
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ambito de la ©presente invencién implementando dichos
mecanismos como medios (16) de transmisidén de deflexidn.

Considerando el <criterio de signos de &angulo de
deflexidn positivo con giro del dispositivo (8)
hipersustentador por encima de la linea de la cuerda del
perfil del HTP (2) vy angulo de calado positivo con giro por
encima de un plano horizontal de la aeronave (1), la ley de
deflexidn elegida para la realizacidn preferida es una ley
tal que, un &angulo de calado positivo del HTP (2) respecto
de la aeronave (1) produce un angulo de deflexidn negativo
del dispositivo (8) hipersustentador Droop Nose. Las
distintas posiciones del sistema pueden observarse en las
respectivas figuras 3a a 3c vy 4a a 4c.

La realizacidén preferida de la invencidén a la que se
refiere este apartado, a efectos de clarificar los elementos
técnicos de la invencién aportando la suficiencia
descriptiva necesaria, se corresponde con el ejemplo de la
figura 3a a 3b. El mecanismo que incorpora esta realizacidn
aparentemente presenta una ventajosa simplicidad tanto en su
construccidén como en su instalacidén y mantenimiento sobre el
sistema, deseable considerando la naturaleza de la
invencién.

En la figura 5 se muestra una vista en perspectiva de
esta realizacidén preferida, cuyas caracteristicas técnicas
se describen a continuacién. La posicidn representada es la
de 4ngulo de calado positivo maximo con Aangulo de deflexidn
del Droop Nose negativo méaximo (en valor absoluto). En esta
figura se observa la zona prdéxima al borde de ataque del HTP
(2) ensamblado en la aeronave (1), wviéndose cdédmo sobresale
aquél de ésta a través de la ventana de trimado (7). En la
figura puede verse también la estructura (21) del HTP (2)
bajo el revestimiento (24) del HTP (2) a través del corte
del revestimiento que se ha representado.

El dispositivo (8) hipersustentador Droop Nose se
conecta articuladamente al HTP (2) por medio de unos

salientes (22) de la estructura (21) del HTP (2). Para ello
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el dispositivo (8) incorpora un eje (17) de deflexidén que
se articula en dichos salientes (22).

La inclinacién del HTP (2) se logra por medio del
sistema de trimado y los medios de pivotamiento. El sistema
de trimado de la realizacidn representada consiste en medios
(10) de actuacidén con tornillo sinfin (11) gque se conectan
roscadamente a una pieza (13) hembra roscada. Esta pieza
(13) hembra roscada a su vez se conecta solidariamente a un
mufién (14), uno por cada parte izquierda y derecha del HTP
(2). Por otra parte, los mufiones (14) se conectan
articuladamente a la estructura del HTP (2) por medio de un
eje (15) de inclinaciédn. Respecto a los medios de
pivotamiento, en la figura se ha representado
esquemdticamente el eje (6) de pivotamiento, respecto al
cual el HTP (2) se inclina.

Asi, la deflexidén del dispositivo (8) Droop Nose se
logra como consecuencia de la inclinacidén del HTP (2), tanto
en la parte derecha como de la parte izquierda del HTP (2),
mediante los medios (l16) de transmisidén de deflexidn
siguientes. El dispositivo (8) Droop Nose se conecta
solidariamente a una horquilla (20), con la funcidén de
transmitir el par de torsidén adecuado al eje (17) de
deflexidn; la horquilla (20) se conecta articuladamente a
dos Dbarras (18) cada una de las cuales se conecta
articuladamente a la estructura de la aeronave (1) por medio

de un eje (23) de anclaje fijo a la aeronave (1).
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REIVINDICACIONES
1.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA

AERONAVE (1) con un HTP (2) mévil, gue comprende:

- un dispositivo (8) hipersustentador mdévil en el HTP
(2);

- medios de acoplamiento entre el dispositivo (8)
hipersustentador y el HTP (2);

- medios de acoplamiento entre el HTP (2) vy la
aeronave (1), que comprenden medios para inclinar el
HTP (2) con medios de pivotamiento del HTP (2) y un
sistema (9) de trimado del HTP (2);

caracterizado porque:

los medios de acoplamiento entre el HTP (2) vy la

aeronave comprenden unos medios (16) de transmisidén de

deflexidén al dispositivo (8) hipersustentador; estos
medios (16) de transmisidén de deflexidn proporcionando

una posicidn de deflexidn del dispositivo (8)

hipersustentador para cada &ngulo de calado del HTP

(2), definida por una ley de deflexidn.

2.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
1, caracterizado porque los medios (16) de transmisidén de
deflexidén consisten esencialmente en una ligadura mecénica
conectada entre el dispositivo (8) hipersustentador vy la
aeronave (1).

3- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
2, caracterizado porque el dispositivo (8) hipersustentador
es un dispositivo de borde de ataque.

4.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
3, caracterizado porque el dispositivo (8) hipersustentador
es de tipo Droop Nose, de manera que el movimiento de
deflexidén consiste en un giro del Droop Nose respecto al HTP

en torno a un eje de deflexidén (17).
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5.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
4, caracterizado porque la ley de deflexidédn es tal gque un
dngulo de calado pogsitivo del HTP (2) respecto de la
aeronave (1) produce un angulo de deflexidn negativo del
dispositivo (8) hipersustentador.

6.—- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
4, caracterizado porque la ley de deflexidén es tal que para
un intervalo del &ngulo de calado del HTP (2) en torno al
angulo de calado nulo, la inclinacidén del HTP (2) no produce
deflexidén del dispositivo (8) hipersustentador.

7.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
5 ¢ 6, caracterizado porque los medios (16) de transmisidn
de deflexidn comprenden un mecanismo de guias con una guia
(19) por la gque desliza articuladamente (D’) una barra (187)
que se conecta solidariamente al dispositivo (8)
hipersustentador.

8.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
5, caracterizado porque los medios (16) de transmisidén de
deflexidn comprenden un mecanismo de barras con una barra
(18) que se conecta articuladamente (E) a la aeronave (1) vy
también articuladamente (D) a una barra (18’) que se conecta
solidariamente al dispositivo (8) hipersustentador.

9.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
8, <caracterizado porque 1la barra (18) del mecanismo de
barras y qgque se conecta solidariamente al dispositivo (8)
hipersustentador consiste esencialmente en una horquilla
(20) que se conecta articuladamente a al menos una barra
(18), estando la barra (18) conectada articuladamente a la

aeronave (1) por medio de un eje (23) de anclaje.
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10.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segln una cualguiera de
las reivindicaciones anteriores, caracterizado porque el
sistema (9) de trimado incorpora medios (10) de actuacidn y
medios (12) de inclinacidén conectados entre si; los medios
(12) de inclinacidén conectados articuladamente (B) al HTP
(2) por medio de un eje (15) de inclinacidén, y los medios
(10) de actuacidén estando fijamente conectados a la
aeronave (1).

11.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
10, caracterizado porque los medios (10) de actuaciédn
incluyen un tornillo sinfin (11) gue se conecta roscadamente
a los medios (12) de inclinacidn.

12.- SISTEMA DE AUMENTO DE CONTROLABILIDAD PARA UNA
AERONAVE (1), con un HTP (2) mdévil, segun la reivindicacidn
11, caracterizado porque los medios (12) de inclinacidn
incluyen wuna pieza (13) hembra roscada gque se conecta
roscadamente al tornillo sinfin (11) y de forma fija a un

mufién (14) en el que se conecta el eje (15) de inclinaciédn.
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