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@ Resumen:

Estructura integrada de aeronave en material
compuesto que comprende un revestimiento y
larguerillos (1), comprendiendo el revestimiento una
parte de revestimiento (5) y un revestimiento base (3),
comprendiendo ademas dicha estructura elementos
en forma de U (15) cada uno de los cuales
comprende a su vez dos secciones en L (4a+5ay
4b+5b) junto con la parte de revestimiento (5), de tal
forma que estos elementos en forma de U (15)
cumplen dos funciones estructurales en la citada
estructura al mismo tiempo, actuando como pies de
cuaderna y como revestimiento, constituyéndose una
estructura integrada de fuselaje sin remaches o
uniones. La invencion se refiere también a un proceso
de fabricacion de una estructura integrada de
aeronave en material compuesto tal.
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DESCRIPCION

Estructura integrada de aeronave en material com-
puesto.

Campo de la invencion

La presente invencién se refiere a una estructu-
ra integrada de una aeronave realizada en material
compuesto, en particular para fuselajes de estructuras
aeronduticas o para estructuras de aeronave similares.
Antecedentes de la invencion

Es comtnmente conocido que la industria aero-
ndutica requiere estructuras que por una parte sopor-
ten las cargas a las que son sometidas, cumpliendo
altas exigencias de resistencia y rigidez, y por otra
parte sean lo mds ligeras posible. Una consecuencia
de este requisito es el uso cada vez mas extendido de
los materiales compuestos en estructuras primarias ya
que, aplicando convenientemente los citados materia-
les compuestos, se puede conseguir en consecuencia
un importante ahorro de peso frente a un disefio en
material metalico.

Especialmente las estructuras integradas han de-
mostrado ser muy eficientes en este sentido. Se habla
de estructura integrada cuando los distintos elementos
estructurales estan fabricados de una vez. Esta es otra
ventaja del uso de los materiales compuestos debido
a que, por su condicién de capas independientes que
se pueden ir apilando en la forma deseada, ofrecen la
posibilidad de integrar mds y mas la estructura, lo que
ademds provoca a menudo un ahorro de costes - igual-
mente esencial a la hora de competir en el mercado -
al tener menos piezas individuales que ensamblar.

La estructura principal de los fuselajes de aero-
nave se compone de revestimiento, larguerillos y cua-
dernas. El revestimiento se rigidiza longitudinalmente
con larguerillos para disminuir su espesor y ser com-
petitivo en peso, mientras que las cuadernas impiden
la inestabilidad general del fuselaje y pueden estar so-
metidas a introducciones locales de carga. Dentro del
fuselaje de una aeronave podemos encontrar otros ele-
mentos estructurales, como es el caso de vigas, que
sirven de marco a secciones abiertas del fuselaje o
bien que sirven para soportar las cargas introducidas
por el suelo de la cabina de la citada aeronave.

Asi, la estructura més utilizada actualmente para
un fuselaje consta, por un lado, de un revestimiento
con larguerillos integrados, copegados o cocurados y,
por otro lado, de cuadernas, pudiendo ser estas cua-
dernas, a su vez, flotantes o completas, fabricindose
aparte y remachandose posteriormente al revestimien-
to del fuselaje.

El conjunto revestimiento mds larguerillos pue-
de fabricarse en un unico proceso (denominado one-
shot), mediante el cual se obtiene el revestimiento, co-
nico o cilindrico, junto con los larguerillos de una pie-
za, o bien dicho conjunto revestimiento mds largueri-
llos puede fabricarse por separado en varios paneles
(solucién panelizada) que luego se unen mecénica-
mente.

En lo referente a las cuadernas, éstas pueden ser,
segun la técnica conocida, flotantes o completas. En
el caso de las cuadernas completas empleadas en la
actualidad, el proceso de fabricacién se realiza en nu-
merosos pasos. Las cuadernas se fabrican por separa-
do, en varios tramos, y se unen mecanicamente al re-
vestimiento, tomando la forma de dicho revestimiento
al apoyar sobre el mismo. El problema que plantean
estas cuadernas completas conocidas es que han de
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emplearse ttiles complicados y caros para conseguir
las tolerancias de montaje necesarias para poder unir
dichas cuadernas al revestimiento, teniendo en cuenta
los requerimientos aerodindmicos y estructurales pre-
cisos.

Para el caso de cuadernas flotantes, el proceso de
fabricacién conocido también consta de varios pasos.
Las cuadernas se fabrican por separado pero, aparte
de los tramos que hagan falta en funcién de la paneli-
zacion del revestimiento, la seccion transversal cons-
tard de dos piezas diferentes: por un lado, de la cua-
derna flotante como tal y, por otro lado, del pie (pie-
za denominada “babette” o “shear tie’) que se une
al revestimiento mediante remaches, estando a su vez
la propia cuaderna flotante remachada al pie anterior-
mente citado. Con esta solucidn, se simplifica la fa-
bricacién de la cuaderna flotante debido a que, al no
tener que copiar la forma del revestimiento, los ttiles
empleados son més sencillos, al tiempo que se mejo-
ra el problema de las tolerancias de montaje. Sin em-
bargo, esta solucién conocida de cuadernas flotantes
plantea el inconveniente del aumento del nimero de
piezas y, por tanto, del niimero de uniones necesarias.

En los dos casos conocidos anteriores, cuadernas
completas y cuadernas flotantes, hacen falta diferen-
tes estaciones de montaje y gran cantidad de elemen-
tos de unién (basicamente remaches), lo cual implica
la existencia de penalizaciones en peso, de altos cos-
tes de produccién y ensamblaje, y de una mayor ca-
pacidad logistica necesaria.

Es por ello que en los dltimos afios se estan de-
dicando grandes esfuerzos a conseguir un nivel cada
vez mas alto de integracion en la produccién de fuse-
lajes en material compuesto, para evitar asi los incon-
venientes de las soluciones conocidas anteriormente
mencionados. El problema que plantea esta integra-
cion reside fundamentalmente en originar la suficien-
te presion en todos los elementos durante el proceso
de curado conjunto.

Como resultado de estos esfuerzos, existen varias
patentes en las que se describen métodos de fabrica-
cién que, con ayuda de ttiles especiales de curado,
logran integrar algunos de los elementos estructurales
tipicos, ensamblando los demds elementos restantes
en los siguientes estadios de montaje. Es el caso de
las patentes WO2008/025860A1, WO2006001860A2
y US2006231682A1.

Las citadas patentes se centran en el util para po-
sibilitar la fabricacién de la pieza completa (revesti-
miento de una pieza, larguerillos y pies de cuadernas)
en un solo proceso de curado.

La patente US2006231682A1 parte de la base de
apilar individualmente los elementos estructurales ba-
sicos y, con los utiles adecuados, curarlos conjunta-
mente. El problema que plantea este documento es
que, al ser necesario realizar el apilado y conforma-
do de muchas piezas, los costes de fabricacién son
muy elevados, al tiempo que el paso de carga entre
los diversos elementos estructurales basicos se produ-
ce por la interface pegada, pudiendo existir problemas
de despegado en dichas zonas de unién.

La presente invencion estd orientada a la solucién
de los inconvenientes planteados anteriormente.
Sumario de la invencion

Asi, la presente invencion se refiere a una estruc-
tura integrada de un fuselaje de material compuesto
para aeronave que comprende un revestimiento base,
larguerillos, teniendo los citados larguerillos seccién



ES 2352941 Bl

transversal en, omega, T, etc. y elementos en forma
de U, estando todo lo anterior cocurado. El material
compuesto puede ser tanto fibra de carbono como fi-
bra de vidrio con resina termoestable o termopléstica.
El concepto de fuselaje integrado segin esta inven-
cion es aplicable tanto a fuselajes one-shot como a fu-
selajes panelizados. El principal campo de aplicacion
son fuselajes de estructuras aeronduticas, si bien la in-
vencién también se puede aplicar a otras estructuras
con caracteristicas similares, como por ejemplo cajo-
nes de torsion para integrar los cordones de amarre de
costillas.

Segtin la invencion, se crea una seccion de fusela-
je partiendo de elementos individuales con seccién en
U que asumen varias funciones estructurales, forman-
do parte de la cuaderna y del revestimiento al mismo
tiempo. Al unir estos elementos en forma de U con el
revestimiento base y los larguerillos antes de la fase
final de cocurado se consigue la estructura comple-
ta integrada requerida. Esto significa tener todas las
ventajas que una estructura integrada conlleva, como
el ahorro de costes de fabricacién, ya que el mate-
rial compuesto requiere un proceso de curado bastante
costoso, y gracias a la integracion se reduce el nime-
ro de ciclos de curado y asi los costes, al tiempo que
se consigue que haya un paso mds uniforme de cargas
entre los elementos que componen la estructura.

Asi, la estructura de fuselaje de aeronave segtin la
invencién integrara el revestimiento con larguerillos y
pies de las cuadernas para aprovechar las ventajas de
montaje de usar cuadernas flotantes, asi como la sim-
plificacién que conlleva fabricar dichas cuadernas, sin
necesitar mayor nimero de piezas y por tanto, sin pe-
nalizar el nimero de uniones.

De este modo, la presente invencion tiene por ob-
jeto, por un lado, una estructura integrada de fuselaje
de aeronave con las siguientes caracteristicas: la es-
tructura comprende un revestimiento, larguerillos y
pies de cuaderna, de tal forma que este conjunto es-
ta integrado y se consigue una estructura de fuselaje
completo de una sola pieza y sin necesidad de usar
remaches o uniones; los pies de cuaderna de la es-
tructura anterior se forman a partir de elementos en
forma de U continuos, que cumplen una doble funcio-
nalidad estructural, actuando al mismo tiempo como
revestimiento y como pies de cuaderna en forma de T
propiamente dichos de la citada estructura de fuselaje;
los pies de cuaderna de la invencidn, al ir integrados,
no precisan ser unidos mediante remaches o uniones
pegadas a la estructura del fuselaje, reduciéndose de
este modo el nimero de uniones, evitdndose asf la po-
sibilidad de despegues y reduciéndose el tiempo de
montaje.

Asimismo, la invencién tiene por objeto, por otro
lado, un procedimiento de fabricacién de una estruc-
tura integrada de fuselaje segtn se ha descrito, com-
prendiendo dicho procedimiento las siguientes eta-
pas:

a) apilado de laminas de material compuesto;

b) doblado de apilados para conformar los largue-
rillos de la estructura;

c¢) doblado de los apilados para conformar los ele-
mentos en forma de U a partir de los cuales se
forman los pies de cuaderna de la estructura;

d) colocacién de los larguerillos y de los elemen-
tos en forma de U en un util de curado;
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e) apilado o encintado de un revestimiento sobre
el conjunto anterior, formado por los largueri-
llos y los elementos en forma de U;

f) consolidacién de la estructura completa ante-
rior mediante la aplicacién de un ciclo tnico
de presion y temperatura.

Otras caracteristicas y ventajas de la presente in-
vencion se desprenderdn de la descripcién detallada
que sigue de una realizacién ilustrativa de su objeto
en relacion con las figuras que se acompafian.
Descripcion de las figuras

La Figura la muestra en esquema el fuselaje de
una aeronave con cuadernas completas conocidas.

La Figura 1b muestra un esquema frontal con lar-
guerillos en T del conjunto del fuselaje de una aero-
nave con cuadernas completas conocidas.

La Figura 1d muestra un esquema frontal con lar-
guerillos en omega del conjunto del fuselaje de una
aeronave con cuadernas completas conocidas.

Las Figuras 1c y le muestran un esquema de sec-
cion transversal del conjunto del fuselaje de una aero-
nave con cuadernas completas conocidas.

La Figura 2a muestra en esquema el fuselaje de
una aeronave con cuadernas flotantes conocidas.

Las Figuras 2b muestran un esquema frontal con
larguerillos en T del conjunto del fuselaje de una aero-
nave con cuadernas flotantes conocidas.

La Figura 2d muestra un esquema frontal con lar-
guerillos en omega del conjunto del fuselaje de una
aeronave con cuadernas flotantes conocidas.

La Figura 2c muestra un esquema de seccidn
transversal del conjunto del fuselaje de una aeronave
con cuadernas flotantes conocidas.

La Figura 3 muestra el concepto de pies de cua-
dernas integrados segun la presente invencion.

Las Figuras 4a y 4b muestran esquematicamente
el fuselaje de una aeronave incluyendo el concepto de
pies de cuadernas integrados tanto para larguerillos en
omega como en T, respectivamente, seguin la presente
invencion.

Las Figuras 5a y 5b muestran la seccién A-A’ de
las Figuras 4a y 4b para un fuselaje tanto con largue-
rillos en omega como en T, respectivamente, segtin la
presente invencion.

La Figura 6 muestra esquematicamente el apilado
en plano del elemento en forma de U de la invencion,
incluidos refuerzos, que integra parte del revestimien-
to del fuselaje de una aeronave y dos mitades en L
que, al unirse con las mitades en L de los elementos
en forma de U adyacentes, forman un pie de cuaderna
integrado en T.

La Figura 7 muestra esquematicamente el dobla-
do de los elementos en forma de U integrados segtin
la presente invencion.

Las Figuras 8a y 8b muestran la unién de dos ele-
mentos en U segun el concepto de pie de cuaderna
integrado, tanto para larguerillos en omega como en
T, respectivamente, segtin la presente invencion.

La Figura 9 muestra la seccién B-B’ de las Figu-
ras 8a'y 8b, indicando la posicién de los rowings en la
unién de los elementos en U que forman los pies de
cuaderna integrados de la presente invencion.
Descripcion detallada de la invencién

Las estructuras de fuselaje de aeronave que em-
plean cuadernas completas conocidas comprenden
cuadernas 36, que comprenden a su vez un alma 35,
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unos pies de cuaderna 32, larguerillos 31 y un revesti-
miento 33, estando los citados pies 32 remachados al
revestimiento 33. Los detalles de esta configuracién
pueden observarse en las Figuras 1a-1le.

Por otro lado, las estructuras de fuselaje de aero-
nave que emplean cuadernas flotantes conocidas com-
prenden, a nivel de cuaderna, dos piezas diferentes,
una cuaderna flotante 46 como tal y un pie 42. Ade-
mds, comprenden un revestimiento 43 al cual estdn
unidos mediante remaches los pies 42, y unos largue-
rillos 41 a los que también se unen los pies 42 ante-
riores. Esta estructura puede observarse en las Figuras
2a-d.

Asi, la presente invencién propone una estructura
altamente integrada de fuselaje de aeronave que com-
prende un revestimiento base 3, rigidizadores longi-
tudinales o larguerillos 1 y elementos en forma de U
15, de manera que la estructura integrada obtenida es
mads eficaz en cuanto a resistencia, rigidez y bajo pe-
so. Ademds, una configuracién tan integrada supone
un ahorro en costes de fabricacién y de montaje.

El fuselaje objeto de la presente invencion com-
prende un revestimiento base 3, que se caracteriza por
soportar cargas transversales y principalmente corta-
dura en el plano. Para conseguir la suficiente rigidez
axial del revestimiento base 3 y estabilizarlo a pandeo,
sin aumentar su espesor, se introducen larguerillos 1.
Los larguerillos 1 asumen principalmente las cargas
longitudinales de la estructura.

Por otra parte, el fuselaje de la invencién com-
prende asimismo multiples cuadernas flotantes que
han de soportar mayoritariamente las cargas transver-
sales de la estructura, mantener la superficie aerodi-
ndmica y evitar la inestabilidad general del fuselaje.
Estas cuadernas flotantes irdn remachadas a los ele-
mentos que conforman los pies de cuaderna de la in-
vencion.

Por lo tanto, y desde un punto de vista estructural,
el fuselaje objeto de la invencién comprende:

- un revestimiento rigidizado longitudinalmente
con larguerillos;

- cuadernas flotantes, que irdn remachadas a los
elementos que forman los pies de cuaderna, y

- pies de cuaderna.

Ademés, el proceso de produccién propuesto por
la invencidn es una evolucién de lo anteriormente des-
crito. En el momento de apilar las capas de fibra 7,
segln se desprende de la Figura 6, se van formando
individualmente elementos con forma de U 15 segtin
el concepto de pie de cuaderna de la invencion, que
comprenden una parte 5 y dos secciones en L, 4a+5a
y 4b+5b. La parte 5, junto con el revestimiento ba-
se 3, integrarda el revestimiento completo del fuselaje
de una aeronave. Por otra parte, las secciones en L
4a+5a y 4b+5b, del elemento en U 15, al unirse con
las secciones en L de los elementos en forma de U
15 adyacentes, formardn un pie de cuaderna integra-
do estructural en T segtin la invencién. Cada uno de
los elementos anteriores asume varias funciones es-
tructurales, obteniéndose al unirlos la configuracién
completa deseada. En una dltima etapa se cura todo el
conjunto formado por revestimiento base 3, largueri-
llos 1 y elementos en forma de U 15 en un solo ciclo
y se consigue una estructura completamente integrada
de fuselaje.

Los laminados de las piezas en forma de U 15 pue-
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den incluir, en caso de ser necesario, refuerzos 6 inte-
grados en las zonas de doblado para conseguir el so-
bre espesor preciso en los pies de cuaderna integrados
en T de la invencion.

Asi, la invencién consigue ya desde el apilado de
capas de fibra 7, la propia integracién del conjunto an-
terior, de tal forma que con los elementos en forma de
U se consiguen dos funciones estructurales al mismo
tiempo: como pies de cuaderna y como revestimien-
to. El apilado de capas de fibra 7 se disefia y optimiza
para cumplir estd doble funcionalidad anteriormente
descrita. Ademads, al ir los pies de cuaderna integra-
dos, se consigue solucionar el problema de posibles
despegados en las zonas de unidén entre pies de cua-
derna y revestimiento.

El material compuesto empleado en los elemen-
tos de la estructura podrd comprender fibras de car-
bono o de vidrio. La resina serd de tipo termoplastico
o termoestable (epoxi, bismaleimida, fendlica,...). El
material compuesto podra ser preimpregnados o de fi-
bra seca. El fuselaje podra estar panelizado (el revesti-
miento no es un barril completo sino que estd formado
por varios paneles) o bien estar formado por un barril
completo.

Se describen a continuacién los pasos detallados
de un proceso de fabricacion preferido para la produc-
ciéon de un fuselaje completo de aeronave en una sola
pieza. El proceso comprende las etapas siguientes:

a) primeramente se apilan sobre una base plana o
con curvatura las capas de material compuesto
7, mediante un procedimiento manual o auto-
matico (automated tape layer, fiber placement,
etc.), de las que se componen los elementos
con forma de U 15: estos apilados pueden com-
prender también refuerzos 6. tanto en sentido
longitudinal como transversal para optimizar
en todo momento el apilado, segin vaya a for-
mar parte de un panel de revestimiento o de un
pie de cuaderna;

b) después se apilan mediante un procedimiento
manual o automadtico (automated tape layer, fi-
ber placement, etc.), las capas de material com-
puesto de las que se componen los larguerillos

s

c) seguidamente, el apilado obtenido en la etapa
a) se dobla para conformar las piezas en forma
de U 15: este doblado puede realizarse de dife-
rentes maneras, como por ejemplo mediante la
aplicacién de un ciclo de temperatura y vacio
que moldea el apilado con la geometria reque-
rida mediante el pertinente util 11, el cual copia
su geometria interior, Figura 7;

d) después, el apilado obtenido en la etapa b) se
dobla para conformar los larguerillos 1;

e) después, los distintos elementos con forma de
U 15 se colocan en el titil de curado junto con
los larguerillos 1, Figuras 8a y 8b; es posible
que en esta fase sea necesario introducir “ro-
wings” 10 (tiras de fibra unidireccionales que
deben ser del mismo material que el utilizado
en los apilados o de un material compatible)
para evitar huecos, acumulaciones de resina y
asegurar asi un cocurado 6ptimo, Figura 9;

f) en lasiguiente etapa se encinta o apila el reves-
timiento base 3, ya sea todo el barril de manera
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continua (one-shot) o dividido en paneles, me-
diante un procedimiento manual o automatico
(fiber placement, etc.): el ttil para llevar a cabo
este procedimiento puede ser cénico, cilindrico
o bien un sector de dicho cono o de dicho ci-
lindro, en funcién de que se trate de un proceso
one-shot (seccidn cilindrica o cénica) o de una
seccién panelizada;

en la siguiente etapa se lleva a cabo el cura-
do de la estructura completa mediante la apli-
cacién de un ciclo tnico de presién y tempe-
ratura, con la ayuda del pertinente sistema de
utillaje que puede ser tanto interior como ex-
terior a la estructura, permitiendo la adecuada
compactacién de todas las zonas de la citada
estructura, pudiendo la estructura completa es-
tar cocurada (si todas las partes, revestimiento
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base 3, larguerillos 1 y elementos en U 15 es-
tdn en fresco), copegada (por ejemplo, si los
elementos en U 15 estdn curados previamente)
o encolada secundariamente.

En el caso de hacer elementos en forma de U 15
curados previamente (copegado), bien siendo el ma-
terial compuesto un material prepreg o preimpregna-
do, o de fibra seca, existe en el proceso anterior una
etapa mads, previa a la etapa e), que es una etapa de
curado de los elementos en forma de U 15. Si el ma-
terial compuesto es fibra seca, se empleardn procesos
de Moldeo por Transferencia de Resina (RTM).

En las realizaciones que acabamos de descri-
bir pueden introducirse aquellas modificaciones com-
prendidas dentro del alcance definido por las siguien-
tes reivindicaciones.
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REIVINDICACIONES

1. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto que comprende un revestimien-
to y larguerillos (1), caracterizada porque el reves-
timiento comprende una parte de revestimiento (5) y
un revestimiento base (3), comprendiendo ademads di-
cha estructura elementos en forma de U (15) cada uno
de los cuales comprende a su vez dos secciones en L
(4a+5a y 4b+5b) junto con la parte de revestimiento
(5), de tal forma que estos elementos en forma de U
(15) cumplen dos funciones estructurales en la citada
estructura al mismo tiempo, actuando como pies de
cuaderna y como revestimiento, constituyéndose una
estructura integrada de fuselaje sin remaches o unio-
nes.

2. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto segin la reivindicacién 1 carac-
terizada porque las piezas en forma de U (15) com-
prenden refuerzos (6) para conseguir el sobre espesor
preciso en las zonas de doblado de dichos elementos
15).

3. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto segtin la reivindicacién 1 6 2 ca-
racterizada porque el material compuesto compren-
de fibras de carbono o de vidrio.

4. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto seglin cualquiera de las reivin-
dicaciones anteriores caracterizada porque la resina
del material compuesto es de tipo termoestable o ter-
moplastico.

5. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto segin cualquiera de las reivindi-
caciones anteriores caracterizada porque el material
compuesto es preimpregnado o de fibra seca.

6. Estructura de fuselaje de aeronave realizada en
material compuesto segtin cualquiera de las reivindi-
caciones anteriores caracterizada porque el fuselaje
estd panelizado o formado por un barril completo.

7. Procedimiento de fabricacion de una estructura
de fuselaje de aeronave integrada realizada en mate-
rial compuesto segtn la reivindicacién 1, caracteri-
zado porque comprende las siguientes etapas:

a) apilado de capas de material compuesto (7) de
las que se componen los elementos con forma
de U (15);

b) apilado de las capas de material compuesto de
las que se componen los larguerillos (1);

c) doblado del apilado obtenido en la etapa a) pa-
ra conformar los elementos en forma de U (15);

d) doblado del apilado obtenido en la etapa b) pa-
ra conformar los larguerillos (1);
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e) colocacioén de los elementos en forma de U
(15) en el til de curado junto con los largueri-
llos (1);

f) apilado del revestimiento base (3), y

g) curado de la estructura completa mediante la
aplicacién de presidon y temperatura, permi-
tiéndose la adecuada compactaciéon de todas
las zonas de la citada estructura.

8. Procedimiento de fabricacion de una estructura
de fuselaje de aeronave integrada segin la reivindi-
cacion 7 caracterizado porque el apilado de las ca-
pas de material compuesto (7) en las etapas a) y b) se
realiza mediante procedimiento manual o automati-
co.

9. Procedimiento de fabricacién de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtin cualquiera
de las reivindicaciones 7-8 caracterizado porque los
apilados de los elementos en forma de U (15) de la
etapa a) comprenden refuerzos (6) tanto en sentido
longitudinal como transversal para optimizar dichos
apilados.

10. Procedimiento de fabricacién de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtn cualquiera
de las reivindicaciones 7-9 caracterizado porque, en
la etapa c), el doblado de los elementos en forma de
U (15) se realiza mediante un ciclo de temperatura y
vacio, mediante la utilizacién de un util (11).

11. Procedimiento de fabricacion de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtin cualquie-
ra de las reivindicaciones 7-10 caracterizado porque,
en la etapa e), se introducen rowings (10) para evitar
huecos, acumulaciones de resina y asegurar un cocu-
rado 6ptimo.

12. Procedimiento de fabricacién de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtin cualquie-
ra de las reivindicaciones 7-11 caracterizado porque,
en la etapa f), se utiliza un util cénico, cilindrico o
bien un sector, en funcién de que se trate de un proce-
so one-shot o de una seccién panelizada.

13. Procedimiento de fabricacion de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtin cualquiera
de las reivindicaciones 7-12 caracterizado porque la
estructura integrada esta cocurada,. Copegada o enco-
lada secundariamente.

14. Procedimiento de fabricacion de una estructu-
ra de fuselaje de aeronave integrada segtin cualquie-
ra de las reivindicaciones 7-13 caracterizado porque,
previa a la etapa e), en caso de que los elementos en
forma de U (15) estén curados previamente, existe una
etapa mds de curado por Moldeo por Transferencia de
Resina (RTM) cuando el material compuesto es fibra
seca.
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OPINION ESCRITA

N° de solicitud:200801426

1. Documentos considerados.-

A continuacién se relacionan los documentos pertenecientes al estado de la técnica tomados en consideracién para la
realizacién de esta opinion.

Documento Numero Publicacién o Identificacion Fecha Publicacion
D01 EP 0444627 A1 (FUJI HEAVY IND LTD) 04.09.1991
D02 EP 1216816 Al (FUJI HEAVY IND LTD) 26.06.2002
D03 ES 2186202 T3 (AEROSPATIALE ET AL.) 01.05.2003

2. Declaracién motivada segun los articulos 29.6 y 29.7 del Reglamento de ejecucion de la Ley 11/1986, de 20 de
marzo, de Patentes sobre la novedad y la actividad inventiva; citas y explicaciones en apoyo de esta declaracién

El objeto de la invencion se refiere a una estructura integrada de fuselaje de aeronave realizada en material compuesto que
comprende un revestimiento y larguerillos y al procedimiento de fabricacion de dicha estructura.

En relacion con la reivindicacion independiente 1 relativa a la estructura, se considera el documento DO1 el mas proximo del
estado de la técnica. Este documento divulga (resumen; colum. 4, lin. 26 - colum. 6, lin. 25; fig. 1-3 y 4a-4g) una estructura
integrada de fuselaje de aeronave realizada en material compuesto que comprende un revestimiento y larguerillos (3),
donde el revestimiento comprende una parte de revestimiento y un revestimiento base (4), comprendiendo ademas dicha
estructura elementos en forma de U cada uno de los cuales comprende a su vez dos secciones en L junto con la parte de
revestimiento, de forma que estos elementos en forma de U cumplen dos funciones estructurales en la citada estructura al
mismo tiempo, actuando como pies de cuaderna y como revestimiento, constituyéndose una estructura integrada de fuselaje
sin remaches o uniones.

Los documentos D02 (resumen; colum. 2, lin. 3-41, colum. 3, lin. 13 - colum. 6, lin. 28; fig. 5-9) y D03 (colum. 1, lin. 5 - 21,
colum. 3, lin. 15 - colum. 4, lin. 47, colum. 5, lin. 4 - colum. 10, lin. 68; fig. 1-3), también divulgan esto mismo.

Las caracteristicas de la reivindicacion 1 ya son conocidas de los documentos D01, D02 y DO03. Por tanto, esta
reivindicacion no es nueva a la vista del estado de la técnica conocido y no satisface el criterio establecido en el art. 6.1 LP.

En relacion con la reivindicacion independiente 7 relativa al procedimiento de fabricacion de la estructura, se considera que
el documento DO1 es también el mas préximo. En él se divulga (resumen; colum. 4, lin. 26 - colum. 6, lin. 25; fig. 1-3 y 4a-
4g) un procedimiento de fabricacion de una estructura de fuselaje de aeronave realizada en material compuesto que
comprende las siguientes etapas:

a) Apilado de capas de material compuesto de las que se componen los elementos en forma de U;

b) Apilado de las capas de material compuesto de las que se componen los larguerillos (3);

c) Doblado del apilado obtenido en la etapa a) para conformar los elementos en forma de U;

d) Doblado del apilado obtenido en la etapa b) para conformar los larguerillos (3);

e) Colocacion de los elementos en forma de U en el Util de curado junto con los larguerillos (3);

f) Apilado del revestimiento base (4); y

g) Curado de la estructura completa mediante la aplicacion de presién y temperatura.

Las caracteristicas de la reivindicacién 7 ya son conocidas del documento DO1. Por tanto, esta reivindicacion no es nueva a
la vista del estado de la técnica conocido y no satisface el criterio establecido en el art. 6.1 LP.

En relacion con las reivindicaciones 2-6 dependientes de la reivindicacion 1, se considera que no cumplen el criterio de
novedad segun el art. 6.1 LP ya que estan divulgadas en el documento DO1.

En concreto, el documento D01 (resumen; colum. 4, lin. 26 - colum. 6, lin. 25; fig. 1-3 y 4a-4q) divulga:
- Las piezas en forma de U comprenden refuerzos.

- El material compuesto comprende fibras de carbono o de vidrio.

- La resina del material compuesto es de tipo termoestable o termoplastico.

- El material compuesto es preimpregnado o de fibra seca.

- El fuselaje esta panelizado o formado por un barril completo.

Los documentos D02 (resumen; colum. 2, lin. 3-41, colum. 3, lin. 13 - colum. 6, lin. 28; fig. 5-9) y D03 (colum. 1, lin. 5 - 21,
colum. 3, lin. 15 - colum. 4, lin. 47, colum. 5, lin. 4 - colum. 10, lin. 68; fig. 1-3), también divulgan esto mismo.

En relacién con las reivindicaciones 8-10, 12 y 13 dependientes de la reivindicacién 7, se considera que no cumplen el
criterio de novedad segun el art. 6.1 LP ya que estan divulgadas en el documento DO1.
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En concreto, el documento DO1 (resumen; colum. 4, lin. 26 - colum. 6, lin. 25; fig. 1-3 y 4a-4g) divulga:

- El apilado de capas de material compuesto se realiza mediante procedimiento manual o automatico.

- Los apilados de los elementos en forma de U comprenden refuerzos tanto en sentido longitudinal como transversal.

- El doblado de los elementos en forma de U se realiza mediante un ciclo de temperatura y vacio, mediante la utilizacion de
un atil.

- En el apilado del revestimiento base se utiliza un util cilindrico.

- La estructura integrada esta cocurada.

En relacion con las reivindicaciones 11 y 14, si bien no estan divulgadas todas las caracteristicas técnicas de las mismas en
el documento D01 se considera que son opciones de disefio que resultarian obvias para un experto en la materia, y por tanto,
carentes de actividad inventiva segin el art. 8.1 de la LP
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