Y

Republica Federativa do Brasil
hitie do 7 .

(RPI 2099)

@ o Coméroin Extarior
h Py

Intitutes b

21 P10905496-0 A2

(22) Data de Depésito: 23/12/2009
(43) Data da Publicacao: 29/03/2011

* BRPIO®9O0S5496A2*%

(51) Int.CI.:
B64D 7/00

(54) Titulo: CONJUNTO E METODO PARA A
MONTAGEM DE UM MOTOR DE AERONAVE

(30) Prioridade Unionista: 24/12/2008 US 12/343,833
(73) Titular(es): GENERAL ELECTRIC COMPANY

(72) Inventor(es): Alan Roy Stuart, Mark Linz

(57) Resumo: CONJUNTO E METODO PARA A MONTAGEM DE
UM MOTOR DE AERONAVE Um conjunto inclui uma estrutura
monolitica integral (12) para montagem de um motor para um
aeronave (13). A estrutura monolitica (12) inclui uma parte de nacele
(14) e uma estrutura de suporte. A parte de nacele(14) inclui uma
regido de entrada (22) e uma regido de caixa de ventilador (24)
definindo uma parede anular (26) em torno de um canal axial (28). Um
elemento de anel (30) disposto no canal axial (28) é conectado através
de uma pluralidade de elementos radiais (34) na parede anular (26). A
parte de estrutura de suporte (16) inclui uma segéo frontal (40) integral
com a parte de nacele (14) e uma segao de popa (44) incluindo pelo
menos uma regido de instalagéo de aeronave (48) para montagem da
estrutura monolitica (12) a uma aeronave (13). A secéo frontal (40)
inclui uma regido de reforco de entrada (42) radialmente fora da
parede anular (26). Quando montada na aeronave (13), a parte de
nacele (14) e a parte de estrutura de suporte (16) cooperam para
formar uma primeira trajetéria de carga (50) operavel para transmitir
uma for¢ca de manobra de nacele aplicada diretamente na aeronave
(13) ao invés de através do nucleo do motor.
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“CONJUNTO E METODO PARA A MONTAGEM DE UM MOTOR DE
AERONAVE”

Essa invengdo refere-se geralmente a conjuntos de motor de
aeronave e, mais especificamente, a estruturas para a montagem e o
encerramento de motores de aeronaves.

Motores turbofan grandes experimentam um momento de
levantamento ou de tombamento de entrada durante a decolagem devido ao
angulo de ataque da aeronave e a velocidade relativa do ar. Essa forga é
imposta & estrutura de motor resultando na flexdo da infra estrutura. A flexao
da infra estrutura resulta na ponta de lamina da turbo maquina a encerrar o
fechamento de folga que resulta em atrito e no desgaste da ponta da lamina.
De modo a minimizar o desgaste da ponta de lamina devido a flexao da infra
estrutura, laminas mais largas para encerrar as folgas sdo incorporadas no
projeto da aeronave, resultando em perda de desempenho.

Outra perda de desempenho € devido a estrutura da asa e da
torre necessaria para suportar a massa do sistema‘de propulsao que € posto
em balango a partir da torre da aeronave ou de outros acessorios da aeronave.

Uma pratica de projeto atual é fixar a entrada do motor na caixa
do ventilador por um flange aparafusado. A caixa do ventilador & coberta por
capuzes de ventilador que séo fixados a uma estrutura da torre. A caixa do
ventilador é fixada por um flange aparafusado a uma estrutura de ventilador
contendo mancais para transmitir o empuxo do motor a partir do rotor do
ventilador para a torre através de um sistema de instalagéo convencional fixado
na armagao do ventilador em uma posi¢do de doze horas em seu diametro
externo e/ou no cubo do suporte do ventilador. O nucleo do médulo é fixado ao
cubo da armagao do ventilador por um flange aparafusado.

Um conjunto de inversor de empuxo pode ser fixado a um entalhe

em V ao redor da circunferéncia da armagao do ventilador e, algumas vezes,
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por um entalhe em V na circunferéncia do cubo da armagédo do ventilador. O
conjunto de inversor de empuxo pode ser fixado na torre por pegas de suporte
suspensas que permitem o movimento para a frente e para a popa.

O motor é sustentado em sua extremidade de popa por uma
instalagdo que o fixa na torre. As ligagdes de empuxo sdo algumas vezes
usadas para transmitir o empuxo do motor a estrutura da torre e, desse modo,
reduzir os momentos de flexdo na estrutura. Os momentos de flexdo de
entrada sdo transmitidos através do sistema de instalag&o para a torre.

Os turbofan muito grandes sado considerados prontos para a
instalacdo quando o ventilador e a entrada sdo montados aos componentes de
motor restantes. Durante o servigo do motor, o ventilador e a entrada podem
permanecer fixados aos componentes do motor, apesar das praticas de
reparacéo do turbofan, que tipicamente envolvem a renovagdo do modulo de
nicleo do motor com necessidades limitadas para o trabalho do médulo do
ventilador. Assim, remover o moédulo do ventilador durante o processo de
reparacdo do motor leva a um desperdicio da superficie de piso de oficina. A
entrada e, freqiientemente, o médulo do yentilador podem ser removidos para
o transporte do motor devido as restrigdes de abertura da porta da aeronave de
carga e as obstrugdes da pista.

Durante as manobras da aeronave, a nacele pode experimentar
uma forca de manobra de nacele aplicada distribuida de forma n&o uniforme
sobre a superficie da nacele tanto axial quanto circunferencialmente. A forga de
manobra de nacele aplicada pode, de forma significativa, defletir e distorcer ou
ovalar a nacele e/ou a caixa do ventilador. Convencionalmente, como ilustrado
na Figura 1, e discutido em maiores detalhes abaixo, essa forga de manobra de
nacele aplicada é transmitida em torno da circunferéncia da nacele, a partir da
entrada para a caixa do ventilador e, entdo, através dos suportes do ventilador

para a caixa do nucleo, onde ela reage aos conjuntos de ligacao frontais e de
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popa. As forcas de reagdo tendem a dobrar as caixas e a induzir os efeitos
adversos anteriormente descritos. Adicionalmente, todas as forgas e torques
atuando no motor ou nacele sdo transferidos para a torre, que usualmente
inclui uma estrutura substancial.

Desse modo, deve ser desejavel prover uma estrutura de nacele
de motor que reduza o peso, a flexdo da infra estrutura e a superficie de piso

da oficina requerida.

BREVE DESCRICAO DA INVENCAO

A necessidade ou necessidades acima mencionadas podem ser
cumpridas pelas modalidades exemplificativas que proporcionam um conjunto
compreendendo uma estrutura monolitca. A  estrutura  monolitica
exemplificativa inclui uma parte de nacele integral e uma parte de estrutura de
suporte. A parte de nacele geralmente compreende um corpo de rotagao em
torno de uma linha central axial e incluindo uma regiéo de entrada e uma regiao
de caixa de ventilador cooperando para definir uma parede anular delimitando
um canal axial. A estrutura monolitica adicionalmente inclui um elemento de
anel disposto no canal axial. Uma pluralidade de elementos radiais se estende
a partir do elemento de anel para a parede anular.

A parte de estrutura de suporte geralmente se estende em uma
direcdo axial, e inclui uma segao frontal integral com a parte de nacele e tendo
uma regido de reforco de entrada disposta radiaimente para fora da parede
anular. A estrutura de suporte inclui uma segéo de popa tendo pelo menos uma
regido de instalagdo de aeronave. A estrutura monolitica € fixavel a uma
aeronave associada na regido de instalagdo de aeronave. Quando montado em
uma aeronave associada, a parte de nacele e a parte de estrutura de suporte
cooperam para formar uma primeira trajetéria de carga operavel para transmitir
uma forca de manobra de nacele aplicada diretamente na aeronave associada.

Em uma modalidade exemplificativa, o conjunto inclui um motor
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de turbina a gas seletivamente removivel montado em uma conexao de suporte
com a estrutura monolitica de modo que uma linha central de motor seja
substancialmente coextensiva com a linha central da parte de nacele. O
conjunto adicionalmente inclui um primeiro conjljnto montando o motor de
turbina a gas na estrutura monolitica na segéo de popa da parte de estrutura de
suporte; e uma interface n&o rigida entre o motor de turbina a gas e o elemento
de anel montando de forma néo rigida o motor de turbina a gas ao elemento de
anel, em que, o motor de turbina a gas é substancialmente isolado de ser
atuado pela forga de manobra de nacele aplicada, quando presente.

Em uma modalidade exemplificativa, um conjunto compreende
uma aeronave e uma estrutura monolitica montada em uma conexao de
suporte com a aeronave. A estrutura monolitica inclui uma parte de nacele
integral e uma parte de estrutura de suporte. A parte de nacele geralmente
compreende um corpo de rotagdo em torno de uma linha central axial e
incluindo uma regido de entrada e uma regido de caixa de ventilador
cooperando para definir uma parede anular delimitando um canal axial. A
estrutura monolitica adicionalmente inclui um elemento de anel disposto no
canal axial. Uma pluralidade de elementos radiais se estende a partir do
elemento de anel para a parede anular. A parte de estrutura de suporte
geralmente se estende em uma diregao axial, e inclui uma segé&o frontal integral
com a parte de nacele e tendo uma regido de refor¢o de entrada radialmente
disposta externa a parede anular. A estrutura de suporte inclui uma segao de
popa tendo pelo menos uma regiéo de instalagao de aeronave.

Uma modalidade exemplificativa proporciona um metodo para a
montagem de um motor de aeronave a uma aeronave associada. O método
exemplificativo inclui prover uma estrutura monolitica integral;‘ montar um motor
de turbina a gas na estrutura monolitica na regido de instalagdo de popa; e

fazer interface nao rigida do motor de turbina a gas com a estrutura monolitica



10

15

20

25

em uma interface n&o rigida entre o motor de turbina a gas e a estrutura

monolitica.

BREVE DESCRICAO DOS DESENHOS

O assunto que é tido como a invengéo é particularmente indicado
e reivindicado de forma distinta na parte de concluséao do relatério descritivo. A
invengdo, contudo, poderd ser melhor compreendida com referéncia a
descricao a seguir tomada em conjunto com as figuras dos desenhos anexos,
nas quais:

A Figura 1 é uma vista em corte ilustrando a estrutura da
torre/nacele da técnica anterior.

A Figura 2 é uma ilustragdo esquematica de uma estrutura
monolitica exemplificativa e de um conjunto de motor de turbina a gas montado
em uma asa de uma aeronave associada.

A Figura 3 é uma vista frontal visualizando a popa de uma
estrutura monolitica exemplificativa montada em uma asa de uma aeronave
associada.

A Figura 4 é uma vista lateral, parcialmente em corte, de uma
estrutura monolitica exemplificativa.

A Figura 5 é uma vista lateral, parcialmente em corte, de uma
modalidade exemplificativa de uma estrutura monolitica e de um conjunto de
motor de turbina a gas.

A Figura 6 é uma vista lateral, parcialmente em corte, de uma
estrutura monolitica e de um conjunto de motor de turbina a gas ilustrando a
desmontagem parcial e a remogao de um motor de turbina a gas.

A Figura 7 é uma vista lateral, parcialmente em corte, de uma
modalidade exemplificativa alternativa de uma estrutura monolitica e de um
conjunto de motor de turbina a gas.

A Figura 8 é ma vista frontal voltada para a popa de uma
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modalidade exemplificativa ilustrada na Figura 7.

DESCRICAO DETALHADA DA INVENCAO

A Figura 1 ilustra uma disposi¢do de instalagéo de motor tipica
como conhecido na técnica. Uma nacele 120 inclui uma entrada 122
firmemente fixa, como por uma unido aparafusada 124, na caixa de ventilador
125, um invélucro aerodindmico intermediario 126, que & um par de portas de
acesso essencialmente em 180° c onectadas por articulagées 148 em uma
extensao frontal 146 da torre 140, e um invélucro aerodinamico de popa 128
incluindo duas paredes externas de duto de ventilador essencialmente a 180°
130, cada uma conectada por articulagoes 147 na torre 140, e um capuz de
nucleo interno 132. Uma pluralidade de suportes de ventilador, como
representado por suportes 134, se estende geralmente de forma radial para
conectar a caixa do ventilador 125 na caixa do ntcleo 136. Trés conjuntos de
ligaces de instalagdo 152, 154, 156 conectam o motor na torre 140 que, ela
mesma, é fixada na aeronave por fixagbes de instalagdo de aeronave para
torre 142, 144. Um conjunto de ligagédo de instalagdo frontal 152 é‘ ajustado a
duas ligagbes que transmitem forgas verticais e laterais, o conjunto de ligagao
de instalacdo axial 154 € um conjunto de duas ligagbes que transmite forgas
axiais, € um conjunto de ligagao de instalagdo de popa 156 € um conjunto de
trés ligagées localizadas na popa do conjunto de ligagéo frontal para transmitir
forcas verticais, forcas laterais e torque.

As necessidades acima mencionadas de redugdo de peso,
redugdo de flexdo da infra estrutura e redugéo da superficie de piso de oficina
podem ser cumpridas pelas modalidades exemplificativas descritas abaixo e
ilustradas nas Figuras anexas. As Figuras 2 e 3 geralmente ilustram um
conjunto 10 que inclui uma estrutura monolitica integ ral 12 adaptada para
direcionar uma fixagdo semi permanente a uma aeronave associada 13. Os

termos ‘“integral” e “integrado” usados por todo o texto desse pedido e das
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reivindicagbes anexas s&o pretendidos para significar itens que sao
integralmente unidos ou fabricados, tal que a desmontagem (em um senso nao
destrutivo tipico) ndo seja possivel. Por “semi permanente” quer-se dizer que
s30 para reparos, servigos e substituicdes usuais de um motor de turbina a gas
ou de componentes do mesmo, a estrutura monolitica 12 pode ser retida em
uma conexao de suporte com a aeronave, como sera explicado em maiores
detalhes abaixo. Em uma modalidade exemplificativa, a estrutura monolitica
inclui uma parte de nacele 14 e uma parte de estrutura de suporte 16. Como
ilustrado na Figura 2, o conjunto 10 pode incluir um conjunto inversor de
empuxo 60, como sera discutido em maiores detalhes abaixo.

Com referéncia agora as Figuras 3 e 4, uma parte de nacele 14
exemplificativa geralmente compreende um corpo de rotagéo 18 em torno de
uma linha central axial 20. A parte de nacele 14 inclui uma regido de entrada 22
e uma regiao de caixa de ventilador 24. Em uma modalidade exemplificativa, a
regidao de entrada 22 e a regi@o de caixa de ventilador 24 sao integralmente
formadas e cooperam para definir uma parede anular 26 delimitado um canal
axial 28. Em uma modalidade exemplificativa, um elemento de anel 30 &
disposto dentro do canal axial 28 e é sustentado aqui atravées de uma
pluralidade de elementos radiais 34 se estendendo a partir do elemento de anel
30 para a parede anular 26. O elemento de anel 30 é dimensionado para
receber pelo menos uma parte de um motor de turbina a gas através do
mesmo, como detalhado abaixo. Elementos radiais 30 podem ser configurados
como elementos de fluxo direto ou palhetas, como ird ser observado por
aqueles versados na técnica. Em uma modalidade exemplificativa, a parede
anular 26, os elementos radiais 34 e o elemento de anel 30 séo integralmente
formados ou unidos como parte da estrutura monolitica 12. Em uma
modalidade exemplificativa, o corpo de rotagédo 18 é disposto e dimensionado

para circundar e envolver um conjunto de ventilador 38 de um conjunto de
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motor de turbina a gas 70 (Figura 5).

A estrutura monolitica 12 adicionalmente inclui uma parte de
estrutura de suporte se estendendo axialmente 16 tendo uma segéo frontal 40
integral com a parte de nacele 14. Uma regido de reforgco de entrada 42 é
disposta na segdo frontal 40 e, geralmente, radialmente externa a parede
anular 26. A regido de reforgo de entrada proporciona um suporte estrutural
para frente de um local de fixagéo tradicional para uma torre. Em uma
modalidade exemplificativa, a regidao de reforco de entrada se estende
circunferencialmente para cima em cerca de 180° em torno da parte de nacele
14. A regido de reforco de entrada pode, por exemplo, compreender uma
espessura maior do que a restante da parte de nacele 14. Nas outras
modalidades exemplificativas, a regido de reforco de entrada pode
compreender elementos estruturais e/ou de reforgo, tal como estruturas em
colméia, como é conhecido na técnica. Outros meios de reforgo de entrada
podem ser contemplados por aqueles que s&o versados na técnica.

Em uma modalidade exempliﬁcatNa, va parté de estrutura de
suporte 16 se estende para a popa do corpo de rotagéo 18 e inclui uma ou
mais superficies aerodindmicas. A parte de estrutura de suporte 16 tambem
inclui uma secgao de popa 44 definindo pelo menos uma regiéo de instalagao de
aeronave 48. Quando montada em uma aeronave, a parte de nacele 14 e a
estrutura de suporte 16 cooperam para formar uma primeira trajetoria de carga,
indicada pelas setas 50, para distribuir cargas estaticas e dinamicas
transmitidas entre o motor e o aeroplano. A estrutura monolitica pode ser
montada sob uma asa de aeronave, como ilustrado nas Figuras 2 a 4, ou pode
ser fixada a qualquer outro ponto apropriado, por exemplo, no topo de uma
asa, ou fuselagem, ou outro acessoério da aeronave.

Com referéncia agora a Figura 5, um conjunto exemplificativo 10

inclui um conjunto de motor de turbina a gas 70 montado em uma conexao
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sustentada com a estrutura monolitica 12. Em uma modalidade exemplificativa,
um primeiro conjunto de instalagdo 72 monta o conjunto de motor de turbina a
gas 70 na estrutura monolitica 12 na segédo de popa 44 da parte de estrutura de
suporte 16 em uh local de instalagdo de motor 76. O primeiro conjunto de

instalagdo 72 pode incluir um anel de turbina 74 e um suspensor de armagao

~de popa 78, como & bem conhecido na técnica. Em uma modalidade

exemplificativa, o conjunto inclui uma interface néo rigida 80 entre o conjunto
de motor de turbina a gas 70 e o elemento de anel 30 da estrutura monolitica
12. A interface nao rigida isola de forma substancial o motor de turbina a gas
de ser atuado por uma forga de manobra de nacele aplicada que reagem ao
longo do trajeto de carga 50, como anteriormente descrito. Em uma modalidade
exemplificativa, a interface nao rigida permite movimento relativo
circunferencial e axial entre a parte de nacele 14 da estrutura monolitica e o
conjunto de motor de turbina a gas. A interface néo rigida pode compreender
uma disposicao de junta deslizante, um mancal esférico, uma disposicao de
ligacdo, um gancho com manéais nas posigées de 3 horas e de 9 horas, um
diafragma flexivel, ou outra disposi¢ao que reduz a transmisséo da forga de
manobra de nacele aplicada através do nucleo do motor.

Também ilustrado na Figura 5, em wuma modalidade
exemplificativa, a estrutura monolitica 12 inclui um sistema de contencéo 82 na
parede anular 26 para eventos externos da lamina do ventilador. A estrutura
monolitica pode compreender no total ou em parte, material composto, tal
como fibra de carbono reforgada, como é conhecido na técnica. Em uma
modalidade exemplificativa, o sistema de contengéo é integralmente formado
ao tempo de formagéo de outras partes da estrutura monolitica. Em uma outra
modalidade exemplificativa, o sistema de contengéo pode ser substancialmente

formado separado de outras partes da estrutura monolitica e, entao,

integralmente unido a mesma.
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Como ilustrado na Figura 6, em uma modalidade exemplificativa,
o elemento de anel 30 da estrutura monolitica 12 é disposto e dimensionado
para receber pelo menos uma parte do motor de turbina a gas no mesmo
incluindo uma entrada de compressor 84. Em uma modalidade exemplificativa,
o conjunto de ventilador 38 pode ser desmontado e removido a partir do
restante do conjunto de motor de turbina a gas incluindo o nacleo do motor. O
restante do motor de turbina a gas é configurado e dimensionado para remogéo
traseira a partir da estrutura monolitica. Por exemplo, aqueles que s&o
versados na técnica irdo apreciar que varias fixagoes, parafusos e prendedores
de instalacdo podem ser desengatados para permitir o movimento para tras do
restante do motor de turbina a gas.

As Figuras 7 e 8 sao direcionadas para uma modalidade
alternativa do conjunto 10. Essa modalidade alternativa inclui um elemento de
suporte se estendendo axialmente para baixo 90 posicionavel de forma
operacional geralmente oposto a parte de estrutura de suporte 16. Em uma
modalidade exemplificativa, o elementd de suporte inferior 90 se estende entre
a parte de nacele 14 e o anel de turbina 74 do primeiro conjunto de instalagao
72. Em uma modalidade exemplificativa, o elemento de suporte inferior & um
elemento estrutural capaz de prover pelo menos uma parte de uma trajetéria de
carga inferior, designada pela seta 92. A trajetéria de carga inferior € capaz de
transmitir forcas estaticas e dinamicas, incluindo pelo menos uma parte de uma
forca de manobra de nacele aplicada, para a aeronave associada ao longo do
trajeto de carga inferior 92. O elemento de suporte inferior 90 pode ser um
elemento unitario como ilustrado na Figura 7 ou, alternativamente, o elemento
de suporte inferior 90 pode ser parte de um conjunto de inversor de empuxo 60.

Aqueles versados na técnica irdo apreciar que um conjunto de
inversor de empuxo pode compreender um par de portas de cagamba. E

vislumbrado que o elemento de suporte inferior 90 pode ser projetado como se
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conjugando com as paredes laterais de um conjunto inversor de empuxo. Em
uma modalidade exemplificativa, pelo menos um conjunto de transferéncia de
carga 94, tal como uma disposicao de chaveta e fenda ou ligagoes tangenciais,
é seletivamente engatavel entre o motor de turbina a gas e o conjunto de
inversor de empuxo. A face frontal 96 do elemento de suporte inferior 90 pode
ser engatavel com a estrutura monolitica através de uma disposigdo de ranhura
em V ou lamina em V 98. Em uma modalidade exemplificativa, o conjunto
inversor de empuxo 60 pode fazer interface com a estrutura monolitica em uma
pluralidade de localizagdes de fixagdo de ranhura em V ou lamina em V 98,
como €& bem conhecido na técnica.

Com referéncia novamente a Figura 5, as disposi¢des estruturais
descritas aqui proporcionam a transmissao de levantamento de entrada de
carga ou de forgas de manobra de nacele aplicada diretamente na parte de
estrutura de suporte 16, ao invés de através da carcaga do motor. Em uma
modalidade exemplificativa, as cargas de empuxo do motor s&o portadas
através de ligagdes de empuxo 100 fixadas no local de instalagao do motor 76
e no elemento de anel 30 da estrutura monolitica 12 com uma linha de agao
que intersecta a linha central do motor no plano do ventilador.

De acordo com uma modalidade exemplificativa, € provido um
método de montagem de um motor de aeronave para uma aeronave
associada. Um método exemplificativo inclui prover uma estrutura monolitica
integral, que inclui um corpo de rotagdo 18 em torno de uma linha central. O
corpo de rotagdo 18 & dimensionado para circunscrever pelo menos um
conjunto de ventilador 38 de um conjunto de motor de turbina a gas 70. O
conjunto de motor de turbina a gas 70 é montado na estrutura monolitica em
um local de instalagdo de motor de popa 76. Em uma modalidade
exemplificativa, o local de instalagéo de motor € localizado na popa da parte de

nacele 14. O conjunto de motor de turbina a gas faz interface com a estrutura
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monolitica em uma interface nao rigida 80. A estrutura monolitica 12 é fixada
na aeronave associada em uma regiéo de instalagéo de aeronave 48.

Como ilustrado na Figura 6, em uma modalidade exemplificativa,
o conjunto de motor 70 é removido a partir da aeronave associada 13 pela
remogéo do conjunto de ventilador 38, removendo o conjunto de motor a partir
do local de instalacdo de motor 76, e desengatando na interface nao rigida 80.
O restante do conjunto de motor pode assim ser colocado na diregéo para tras
a partir da estrutura monolitica 12, como indicado pela seta 104.

As modalidades exemplificativas descritas aqui reduzem a flexao
da infra estrutura causado pela reagéo das forcas de manobra aplicadas ao
longo do nlcleo do motor a uma torre. A estrutura monolitica exemplificativa
proporciona uma trajetoria de fluxo externa ao nucleo do motor. Um reforgo
suficiente da entrada e, em certas modalidades, uma estrutura de suporte
inferior se estendendo axialmente reduz a ovalizagdo da regido de nacele,
assim mantendo as folgas na ponta entre as laminas de ventilador e a parede
anular para aperfeicoar a eficiéncia do motor. Cada modalidade exemplificativa
descrita aqui pode incluir certas caracteristicas detalhadas nas descricées de
outras modalidades exemplificativas dentro do escopo da presente invengao.

Essa descricdo composta usa modalidades exemplificativas para
descrever a invencao, incluindo o melhor modo, e também para capacitar uma
pessoa versada na técnica a fazer e usar a invengéo. O escopo patenteavel da
invengdo é definido pelas reivindicagdes, e pode incluir outros exemplos que
ocorram aqueles versados na técnica. Tais outros exemplos séo pretendidos
para estarem dentro do escopo das reivindicagdes, se eles tiverem elementos
estruturais que nao difiram da linguagem literal das reivindicagGes, ou se eles
incluirem elementos estruturais equivalentes com diferengas nao substanciais a

partir da linguagem literal das reivindicagoes.
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REIVINDICACOES

1. CONJUNTO , compreendendo:

uma estrutura monolitica integral (12) incluindo:

uma parte de nacele (14) geralmente compreendendo um corpo
de rotagdo (18) em torno de uma linha central axial (20) e incluindo uma regiao
de entrada (22) e uma regido de caixa de ventilador (24) cooperando para
definir uma parede anular (26) delimitando um canal axial (28);

um elemento de anel (30) disposto no canal axial (28),

uma pluralidade de elementos radiais (34) se estendendo a partir
do elemento de anel (30) para a parede anular (26); e

uma parte de estrutura de suporte (16) geralmente se estendendo
em uma diregdo axial, em que a parte de estrutura de suporte (16) inclui uma
secao frontal (40) integral com a parte de nacele (14) e tendo uma regiao de
reforco de entrada (42) radialmente externa a parede anular (26), e uma segao
de popa (44) incluindo pelo menos uma regido de instalagéo de aeronave (48),
em que a estrutura monolitica (12) é fixavel a uma aeronave associada (13) na
regidao de instalagdo da aeronave (48);

em que, quando montado na aeronave associada (13), a parte de
nacele (14) e a parte de estrutura de suporte (16) cooperam para formar uma
primeira trajetoria de carga (50) operavel para transmitir uma forca de manobra
de nacele aplicada diretamente a aeronave associada (13).

2. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagdo 1,
adicionalmente compreendendo:

um motor de turbina a gas (70) seletivamente removivel sendo
montado na conexdo de suporte com a estrutura monolitica (12) e tendo uma
linha central de motor substancialmente coextensiva com a linha central da

parte de nacele (14),

em que pelo menos uma parte do motor de turbina a gas (70) se
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estende através do elemento de anel (30);

um primeiro conjunto montado no motor de turbina a gas (70) da
estrutura m onolitica (12) na segdo de popa (44) da parte de estrutura de
suporte (16); e

uma interface nao rigida (80) entre o motor de turbina a gas (70) e
o elemento de anel (30), em que, quando a forca de manobra de nacele
aplicada esta presente, o motor de turbina a gas (70) é substancialmente
isolado de ser atuado pela forga de manobra de nacele aplicada.

3. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagdo 2, incluindo
um elemento de suporte se estendendo axialmente para baixo (90) geraimente
operacionalmente posicionavel oposta a parte de estrutura de suporte (16) e se
estendendo entre a parte de nacele (14) e o primeiro conjunto, em que o
elemento de suporte se estendendo axialmente para baixo (90) prove pelo
menos uma parte de uma trajetéria de carga inferior (92) capaz de transmitir

pelo menos uma parte da forga de manobra de nacele aplicada a aeronave

4. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagdo 2,
adicionalmente compreendendo:

um conjunto inversor de empuxo (60) sendo montado em conexao
de suporte com a estrutura monolitica (12).

5. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagéo 2, em que o
motor de turbina a gas (70) inclui um conjunto de ventilador (38) e um nucleo
de motor, em que o conjunto de ventilador (38) é capaz de ser desmontado,
enquanto o nlcleo de motor € montado na conexao de suporte na estrutura
monolitica (12).

6. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagao 1, em que a
estrutura monolitica (12) é formada de forma predominante a partir de material

composto incluindo ep6xi reforgado com fibra.
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7. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagdo 1,
adicionalmente compreendendo uma regido de contengcdo de lamina de
ventilador formando pelo menos uma parte da parede anular (26).

8. CONJUNTO, de acordo com a reivindicagao 1, em que pelo
menos um elemento radial (34) compreende uma paleta de direcionamento de
fluxo.

9. CONJUNTO, compreendendo:

uma aeronave (13); e

uma estrutura monolitica integral (12) montada em uma conexao
de suporte com a aeronave (13), em que a estrutura monolitica (12) inclui:

uma parte de nacele (14) geralmente compreendendo um corpo
de rotagéo (18) em torno de uma linha central axial (20) e incluindo uma regiao
de entrada (22) e uma regido de caixa de ventilador (24) cooperando para
definir uma parede anular (26) delimitando um canal axial (28), em que a regiao

de caixa de ventilador (24) inclui um elemento de anel (30) disposto no canal

do elemento de anel (30) para a parede anular (26); e

uma parte de estrutura de suporte (16) geralmente se estendendo
em uma direcéo axial, em que a parte de estrutura de suporte (16) inclui uma
secao frontal (40) integral com a parte de nacele (14) e tendo uma regiao de
reforco de entrada (42) radialmente externa a parede anular (26), e uma segao
de popa (44) incluindo pelo menos uma regido de instalagéo de aeronave (48),
em que a estrutura monolitica (12) € montada em uma conexao de suporte na
aeronave (13) na regiao de instalagao de aeronave (48),

em que a parte de nacele (14) é dimensionavel para pelo menos
parcialmente circunscrever um conjunto de ventilador (38) de um motor de
turbina a gas (70) sendo opcionalmente montado em conexao de suporte com

a estrutura monolitica (12).
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10 METODO PARA A MONTAGEM DE UM MOTOR DE
AERONAVE, a uma aeronave associada (13), o método incluindo:

prover uma estrutura monolitica integral (12) incluindo um corpo
de rotacdo (18) em torno de uma linha central sendo dimensionada para
circunscrever pelo menos um conjunto de ventilador (38) de um motor de
turbina a gas (70);

fixar a estrutura monolitica (12) na aeronave associada (13);
montar um motor de turbina a gas (70) na estrutura monolitica (12) na regiao
de montagem de popa (48);

fazer interface néo rigida do motor de turbina de gas (70) com a
estrutura monolitica (12) em uma interface nao rigida (80) entre o motor de

turbina a gas (70) e a estrutura monolitica (12).
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RESuMO
“CONJUNTO E METODO PARA A MONTAGEM DE UM MOTOR DE
AERONAVE”

Um conjunto inclui uma estrutura monolitica integral (12) para
montagem de um motor para um aeronave (13). A estrutura monolitica (12)
inclui uma parte de nacele (14) e uma estrutura de suporte. A parte de nacele
(14) inclui uma regido de entrada (22) e uma regi&o de caixa de ventilador (24)
definindo uma parede anular (26) em torno de um canal axial (28). Um
elemento de anel (30) disposto no canal axial (28) é conectado através de uma
pluralidade de elementos radiais (34) na parede anular (26). A parte de
estrutura de suporte (16) inclui uma segao frontal (40) integral com a parte de
nacele (14) e uma segao de popa (44) incluindo pelo menos uma regiao de
instalagdo de aeronave (48) para montagem da estrutura monolitica (12) a uma
aeronave (13). A segdo frontal (40) inclui uma regiao de reforgo de entrada (42)
radialmente fora da parede anular (26). Quando montada na aeronave (13), a
parte de nacele (14) e a parte de estrutura de suporte (16) cooperam para
formar uma primeira trajetéria de carga (50) operavel para transmitir uma forga
de manobra de nacele aplicada diretamente na aeronave (13) ao invés de

através do ntcleo do motor.
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