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de la zona de borde (13) para estar en contacto con la placa de unién (23); b) Fabricaciéon de un primer panel (31) con la
configuracién prevista para la pieza (11); ¢) Obtencién de un mapa de diferencias entre el espesor de primer panel (31) y el que
deberia tener para coincidir con dicha superficie de interfaz (15); d) Fabricacién de un panel suplementario (33) con un espesor
coincidente con el de dicho mapa de diferencias; e) Union del panel suplementario (33) al primer panel (31).
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PROCEDIMIENTO PARA LA FABRICACION DE PIEZAS GRANDES DE
MATERIAL COMPUESTO CONTROLANDO EL ESPESOR DE SUS BORDES

CAMPO DE LA INVENCION

La presente invencidon se refiere a un procedimiento para la fabricacion
de piezas grandes de material compuesto controlando el espesor de sus bordes
de unidon a oftras piezas y mas particularmente a un procedimiento de
fabricacion de un revestimiento de un ala de una aeronave controlando el
espesor de su borde de unidn a un cajon central a través de una placa

intermedia.

ANTECEDENTES DE LA INVENCION

Como es bien sabido la industria aeronautica requiere estructuras que,
por una parte, soporten las cargas a las que son sometidas, cumpliendo altas
exigencias de resistencia y rigidez y, por otra parte, sean Io mas ligeras posible.
Una consecuencia de ello es el uso cada vez mas extendido de los materiales
compuestos, particularmente CFRP (Plastico Reforzado con Fibra de Carbono),
en estructuras primarias ya que se puede conseguir un importante ahorro de
peso frente a los materiales metalicos.

Siguiendo esa tendencia se conocen, por ejemplo, superficies
sustentadoras de las aeronaves consistentes en dos cajones de torsion (en los
lados izquierdo y derecho) unidos a un cajon central realizados integramente
con paneles de CFRP utilizando como revestimientos de dichos cajones piezas
unitarias, es decir, utilizando cuatro revestimientos completos (dos
revestimientos superiores y dos inferiores) para fabricar los cajones de torsion
izquierdo y derecho. Como bien se comprende, la integracion de ese tipo de
piezas plantea diversos problemas debido a su gran tamano y a la complejidad

de su geometria.
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Uno de esos problemas es el control del espesor de aquellas zonas de
las piezas que se unen a otras a través de placas intermedias de union.

La solucion de ese problema cuando se utilizaban materiales metalicos
era la realizacion de un mecanizado de las zonas afectadas para lograr los
espesores adecuados. Ese mismo enfoque es aplicable a piezas de materiales
compuestos, afiadiendo, en su caso, telas de sacrificio, pero su coste es muy
elevado.

La presente invencion esta orientada a la solucion de ese problema.

SUMARIO DE LA INVENCION

Un objeto de la presente invencidn es proporcionar un procedimiento
optimizado en costes para la fabricacion de piezas de material compuesto de
gran tamafno que permita controlar el espesor de sus bordes de union a otras
piezas.

Otro objeto de la presente invencion es proporcionar un procedimiento
optimizado en costes para la fabricacion de revestimientos inferiores de alas de
aeronaves de material compuesto que permita controlar el espesor de su borde
de union a un cajon central a través de una pieza de union intermedia.

Estos y otros objetos se consiguen mediante un procedimiento para la
fabricacion de una pieza de material compuesto que se integra en una
estructura aeronautica a través de una disposicion de junta que comprende una
placa de unidn y una contraplaca entre las que se ubica una zona de borde de
dicha pieza, que comprende las siguientes etapas:

a) Se define la superficie de interfaz que debe tener la zona de borde de
la pieza para estar en contacto con la placa de union en dicha disposicion de
junta.

b) Se fabrica un primer panel con la configuracion prevista para la pieza

en toda su extension.
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c) Se obtiene un mapa de diferencias entre el espesor del primer panel y
el espesor que deberia tener en la zona de borde en contacto con la placa de
union para que su superficie superior coincida con dicha superficie de interfaz.

d) Se fabrica un panel suplementario para dicha zona de borde con
material compuesto de manera que tenga un espesor coincidente con el de
dicho mapa de diferencias.

e) Se une el panel suplementario al primer panel.

En una realizacion preferente, el material compuesto utilizado para la
fabricacion de dicho primer panel es CFRP y el material compuesto utilizado
para la fabricacion de dicho panel suplementario es un material de sacrificio. Se
consigue con ello un procedimiento para la fabricacion de piezas de material
compuesto de gran tamano que permite controlar el espesor de sus bordes de
unidn a otras piezas mediante el que se optimiza el coste del material utilizado.

En otra realizacion preferente, la fabricacion del panel suplementario
incluye una fase de mecanizado sobre una superficie plana para conseguir que
tenga en cada punto el espesor requerido. Se consigue con ello que la
operacion de mecanizado, que es una operacidon costosa, se aplique
unicamente al panel suplementario, de dimensiones mucho menores a las del
primer panel.

En otra realizacion preferente, la union entre el panel suplementario y el
primer panel se realiza mediante un proceso de pegado secundario. Se
consigue con ello un procedimiento para la fabricacion de piezas de material
compuesto de gran tamaio que permita controlar el espesor de sus bordes de
union a otras piezas que facilita su industrializacion.

En otra realizacion preferente, la placa de unidon esta realizada con un
material metalico y la etapa d) incluye la incorporacion de una capa de material
compuesto con fibra de vidrio en la superficie del panel suplementario destinada
a quedar en contacto con dicha placa de unidn. Se consigue con ello un
procedimiento para la fabricacion de piezas de material compuesto de gran
tamario que permita una facil incorporacion de una capa de fibra de vidrio para

evitar la corrosion.
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En otra realizacidon preferente, dicha estructura aeronautica es un ala de
una aeronave, dicha pieza es el revestimiento inferior del ala y dicha placa de
unidn es una placa de unidén a un cajon central del fuselaje de la aeronave. Se
consigue con ello un procedimiento eficaz para la fabricacion de alas de

5 aeronaves con materiales compuestos.

Otras caracteristicas y ventajas de la presente invencidn se

desprenderan de la descripcion detallada que sigue de una realizacion

ilustrativa de su objeto en relacion con las figuras que le acomparian.

10 DESCRIPCION DE LAS FIGURAS

La Figura 1 es una vista esquematica de una disposicidon de unidn
conocida de los revestimientos inferiores del ala de una aeronave a un cajon
central.

15 La Figura 2 es una vista esquematica parcial en alzado de una
disposicion de union de un revestimiento inferior del ala de una aeronave
fabricado segun el procedimiento objeto de la presente invencion al cajon
central a través de una placa intermedia en forma de T.

La Figura 3 es una vista en perspectiva de los dos paneles utilizados

20  para fabricar un revestimiento inferior de un ala de una aeronave segun el
procedimiento objeto de la presente invencion y de dicha placa intermedia en

formade T.

25 DESCRIPCION DETALLADA DE LA INVENCION

La Figura 1 ilustra una estructuracion conocida de un ala de una
aeronave en la que los revestimientos inferiores 11 del ala se unen a un cajon
central 9 del fuselaje de la aeronave mediante unas disposiciones de junta que

30 comprenden unas placas de union 23 en forma de T conocidas como triformes y
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unas contraplacas 25. Tanto los revestimientos inferiores 11 del ala como los
paneles del cajon central 9 estan realizados con materiales compuestos,
particularmente CFRP (Plastico Reforzado con Fibra de Carbono). Las placas
de unidn 23 y las contraplacas 25 estan realizadas habitualmente con un
material metalico aunque también podrian estar realizadas con materiales
compuestos.

Como se desprende de dicha Figura 1, el borde de unidon 13 del
revestimiento 11 con la placa de unién 23 y con la contraplaca 25 debe tener
una geometria muy precisa para que la union mecanica con la placa de unidn
23 y con la contraplaca 25 sea eficaz, o que implica que, si se quiere facilitar el
ensamblaje del conjunto del ala de la aeronave, el revestimiento 11 debe llegar
a la linea de ensamblaje con su borde de unién 13 debidamente configurado
para cumplir los requisitos establecidos de tolerancias.

Para conseguir ese objetivo, el procedimiento objeto de la presente
invencion comprende las siguientes etapas (ver Figuras 2 y 3):

a) Se define la superficie de interfaz 15 que debe tener el borde de union
13 del revestimiento 11 para estar en contacto con la placa de union 23 en
dicha disposicion de junta. Esa superficie de interfaz 15 es pues una superficie
sensiblemente coincidente con la superficie inferior de la placa de union 23.

b) Se fabrica un primer panel 31 con la configuracion prevista para el
revestimiento 11 en toda su extension, es decir sin tener en cuenta los
requerimientos especificos de su borde de unién 13. Como puede verse en la
Figura 3 ese panel 31 esta formado por la piel 15 y una pluralidad de elementos
rigidizadores 17. Tal fabricacion se realiza utilizando cualquier método conocido
en la técnica de la fabricacion de paneles de materiales compuestos tal como
un método con una primera etapa de encintado de la piel 15 del panel 31 con
material preimpregnado utilizando una maquina ATL sobre un molde con la
forma de la superficie exterior del revestimiento, por un lado, y de conformacion
de los elementos rigidizadores 17, por otro lado, y una segunda etapa de

curado del conjunto del panel 31 en autoclave.
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c) Se obtiene un mapa de diferencias entre el espesor de dicho primer
panel 31 y el espesor que deberia tener para que su superficie superior
coincida con dicha superficie de interfaz 15 en el borde de unién 13. La
superficie a controlar se mide mediante un escaner de interferometria laser,
consiguiendo asi la digitalizacion del relieve ademas de la posicion relativa
respecto al modelo tedrico.

d) Se fabrica un panel suplementario 33 (representado con un espesor
exagerado en la Figura 2 para facilitar su apreciacion) para dicha zona de borde
13 segun un modelo tedrico obtenido a partir de los resultados obtenidos en la
etapa anterior utilizando para ello un programa de disefio asistido por
ordenador. Se utiliza un material compuesto de sacrificio (entendiendo por tal
un material compuesto que sin tener una funcion estrictamente resistente es un
materia apto para unirse al primer panel 31) que, tras la correspondiente etapa
de curado, se mecaniza sobre una superficie plana. El panel suplementario 33
tendra pues un espesor en cada punto coincidente con el requerido para llegar
a la posicion teorica de la superficie de interfaz 15.

Si la placa de union 23 es metalica se incluye una primera tela de fibra
de vidrio en la base del panel complementario 33 que formara la superficie en
contacto con la placa de union 23 que evitara la corrosion entre ambas
superficies.

e) Se une el panel suplementario 33 al primer panel 31 utilizando un
material adhesivo.

Una ventaja de la presente invencion es que proporciona un
procedimiento de fabricacién del revestimiento inferior del ala de un aeronave
que facilita su industrializacion gracias al ahorro en tiempos de maquina de
recanteo y espacio en planta. Los paneles suplementarios son fabricados en un
centro independiente utilizando un dispositivo de dimensiones mucho menores
a las de la maquina de recanteo, ya que esta necesita abarcar la superficie de
toda la pieza.

Otra ventaja de la presente invencion es que permite la incorporacion

directa de la mencionada tela de fibra de vidrio en el caso de utilizar placas de
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union 23 metalicas para evitar la corrosion de manera muy sencilla y sin
necesidad de anadir una operacion extra después del mecanizado convencional
de la superficie.

En la realizacion preferente que acabamos de describir pueden
introducirse aquellas modificaciones comprendidas dentro del alcance definido

por las siguientes reivindicaciones.
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REIVINDICACIONES

1.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto que se integra en una estructura aeronautica a través de una
disposicion de junta que comprende una placa de union (23) y una contraplaca
(25) entre las que se ubica una zona de borde (13) de dicha pieza (11),
caracterizado porque comprende las siguientes etapas:

a) se define la superficie de interfaz (15) que debe tener la zona de borde
(13) de la pieza (11) para estar en contacto con la placa de unién (23) en dicha
disposicion de junta;

b) se fabrica un primer panel (31) con la configuracion prevista para la
pieza (11) en toda su extension;

C) se obtiene un mapa de diferencias entre el espesor del primer panel
(31) y el espesor que deberia tener en la zona de borde (13) en contacto con la
placa de union (23) para que su superficie superior coincida con dicha
superficie de interfaz (15);

d) se fabrica un panel suplementario (33) para dicha zona de borde (13)
de manera que tenga un espesor coincidente con el de dicho mapa de
diferencias;

e) se une el panel suplementario (33) al primer panel (31).

2.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto segun la reivindicacidon 1, caracterizado porque el material
compuesto utilizado para la fabricacion de dicho primer panel (31) es CFRP y
porque el material utilizado para la fabricacion de dicho panel suplementario

(33) es un material compuesto de sacrificio.

3.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto segun la reivindicacion 2, caracterizado porque la etapa d) incluye

una fase de mecanizado sobre una superficie plana.
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4.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto segun cualquiera de las reivindicaciones 1-3, caracterizado porque

la etapa e) se realiza mediante un proceso de pegado secundario.

5.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto segun cualquiera de las reivindicaciones 1-4, caracterizado porque
dicha placa de union (23) esta realizada con un material metalico y porque la
etapa d) incluye la incorporacion de una capa de material compuesto con fibra
de vidrio en la superficie del panel suplementario (33) destinada a quedar en

contacto con dicha placa de union (23).

6.- Procedimiento para la fabricacion de una pieza (11) de material
compuesto segun cualquiera de las reivindicaciones 1-5, caracterizado porque
dicha estructura aeronautica es un ala de una aeronave, dicha pieza (11) es el
revestimiento inferior del ala y dicha placa de union (23) es una placa de unidn

a un cajon central (9) del fuselaje de la aeronave.
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