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Superficie estabilizadora y de control direccional de
una aeronave, comprendiendo dicha superficie un
estabilizador vertical (2) y un timén de direccion (3),
siendo el citado timén de direccion (3) deflectable con
respecto al estabilizador vertical (2), comprendiendo
ademas el timon de direccion (3) un perfil interior (10)
gue es extraible y retractil a través de un sistema de
actuacion (40) con respecto al resto de la estructura
del timén de direcciéon (3), tal que la superficie
estabilizadora y de control, en la posicién de
retraccién del perfil interior (10) del timén de direccién
(3), es una superficie aerodinamica 6ptima en
condiciones de vuelo normales, al tiempo que se
consigue el aumento de la superficie aerodinamica de
control del estabilizador vertical (2) por requerimientos
de controlabilidad de la aeronave a bajas velocidades
de la citada aeronave y ante fuertes momentos de
guifiada.
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DESCRIPCION

Superficie estabilizadora y de control direccional
de aeronave.

Campo de la invencion

La presente invencién se refiere a una superficie
estabilizadora y de control direccional de aeronave,
capaz de estabilizar y direccionar la aeronave cuan-
do ésta se encuentra sometida en particular a fuertes
momentos de guifiada no previstos.

Antecedentes de la invencion

Son bien conocidas y estudiadas las superficies de
la aeronave que proporcionan estabilidad y control di-
reccional de la misma. Entre ellas, las fundamentales
son el estabilizador vertical y el timén de direccion.
A través del estabilizador vertical se consigue que el
morro del avidn esté orientado a la direccidn de vuelo
y, mediante el tim6n de direccidn, se contrarrestan los
momentos de guifiada que se ejercen sobre la aerona-
ve, al tiempo que se controla la direccion lateral de
vuelo de dicha aeronave.

El tamafo y la potencia de actuacién del timén
de direccién quedan determinados, ademas de por re-
querimientos aerodindmicos a los que estd sometida
la aeronave, por otra serie de factores o causas pro-
pias de la aeronave, como por ejemplo el caso en que
se produce un fallo en uno de los grupos propulsores
de la misma, siendo ademads este factor determinante
para la certificacién de la aeronave por las autorida-
des competentes en la materia para lo cual se requiere
un control suficiente para unas velocidades y condi-
ciones determinadas, tanto en tierra como en vuelo,
para el caso concreta de fallo en uno de los grupos
propulsores de la aeronave.

El problema del control direccional en caso de
fallo de uno de los grupos propulsores en grandes
aeronaves de uso civil es abordado por diferentes do-
cumentos, como por ejemplo en el documento US
5,375,793. En dicho documento se pone de manifiesto
cémo, en la mayoria de los casos, el piloto es el que
realiza las deflexiones pertinentes en las superficies
de control alares (en el caso de que estén justificadas)
durante el momento critico de la pérdida de uno de
los grupos propulsores de la aeronave. Como describe
el documento anterior, esta maniobra sélo se justifica
bajo la condicién de que la aeronave tenga tendencia a
abandonar su estabilidad lateral, lo cual no se produ-
ce en numerosas aeronaves, con lo cual el piloto sélo
cuenta en estos casos con la deflexién médxima del ti-
moén de direccién como alternativa para contrarrestar
el momento de guifiada sobre la aeronave al que da
lugar el fallo de uno de los grupos propulsores de la
misma.

En este punto, es conocido en la técnica el recurrir
a un aumento del nimero de superficies aerodindmi-
cas de control presentes en las alas, como por ejemplo
los alerones, flaps, spoilers 'y slats, o bien recurrir a la
mejora de la eficiencia de las citadas superficies. De
esta manera, se intenta mejorar la estabilidad dindmi-
ca latero-direccional de la aeronave operando dichas
superficies a través de controles automaticos. Como
resultado de este proceso, durante la fase de despe-
gue de una aeronave con problemas de motor o vien-
to cruzado, lo cual corresponderia a situaciones que
conllevarian un momento de guifiada muy elevado, al
ser baja la velocidad de la aeronave y muy elevados
los momentos sobre la misma originados por el fallo
en un grupo propulsor o por la existencia de situa-
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ciones externas como un fuerte viento cruzado, la efi-
ciencia en la guifiada de las superficies aerodindmicas
es incrementada de manera automatizada mediante,
por ejemplo, la aplicacién por parte del piloto de una
deflexién méaxima en el timén de direccién.

Los problemas que plantean soluciones conocidas
de este tipo residen en que se aumenta la complejidad
de la estructura de la aeronave y de sus sistemas de
control de vuelo. Esto da lugar a un aumento del pe-
so y de la resistencia aerodindmica de la aeronave, lo
que conlleva un aumento del consumo de combustible
y del ruido de la misma.

La velocidad minima de control para una aerona-
ve en su fase despegue es aquella para la cual, cuando
se produce fallo en uno de los grupos propulsores de
la misma, el piloto es capaz de mantener el control de
la aeronave a través de la deflexion del timén de di-
reccién como unica operacion, es decir, sin que esta
accion requiera habilidades extraordinarias de pilota-
je. Esta velocidad estd intimamente relacionada con
la longitud de la pista de despegue. Es decir, el es-
tabilizador vertical de una aeronave se disefiard para
que, en la fase de despegue, si el avién ha supera-
do su velocidad minima de control y se produce un
fallo de grupo propulsor, su superficie aerodindmica
en combinacién con la actuacién en el timén de di-
reccién puedan absorber el momento de guifiada que
se produce sobre la aeronave como consecuencia del
empuje asimétrico al que se ve sometida, mantenien-
do la estabilidad direccional necesaria para realizar la
maniobra de despegue con éxito. Por debajo de esta
velocidad minima de control el avién deberd cumplir
el requerimiento de ser capaz de realizar una manio-
bra de frenado con éxito, es decir, dentro de la longi-
tud de la pista y cumpliendo con todas las normativas
de seguridad para los pasajeros.

Teniendo en cuenta las premisas anteriores, es de-
seable que la velocidad minima de control sea lo mas
baja posible, de tal manera que el avién pueda operar
en pistas con longitudes menores. El disponer de me-
nores velocidades minimas de control lleva implicito
que la superficie del estabilizador vertical y la super-
ficie y potencia del timén de direccién sean mayores,
lo cual supone una penalizacién en peso y en resisten-
cia aerodindmica, ademas de incrementar los costes
de fabricacion, el peso resultante de la estructura y el
gasto de combustible en vuelo. La presente invencién
resuelve estos inconvenientes, de tal manera que pro-
porciona mayor superficie de timén en caso de fallo
de motor pero manteniendo la superficie minima para
los requerimientos de aeronavegabilidad de la aerona-
ve en las demds condiciones y regimenes de vuelo, y
por tanto no produciendo una penalizacién en aumen-
to de resistencia aerodindmica y como consecuencia
un aumento de gasto de combustible y de eficiencia
en el empuje de los grupos propulsores.

Como se ha explicado anteriormente, se han de-
sarrollado varias invenciones que intentan reducir el
tamafio del estabilizador vertical y mantener las ca-
racteristicas de control direccional de la aeronave a
través del aumento de las superficies de control aero-
dindmicas de las alas, como por ejemplo las de los do-
cumentos WO 03/016133 A1, US 2007/0102587, US
4,132,375 6 la del documento US 5,375,793, anterior-
mente mencionado. Este tipo de soluciones aumenta
la complejidad de los sistemas de control del avion y
limita la capacidad de reaccién y pilotaje de la tripu-
lacién a la deflexion méaxima del timén de direccion,
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maniobra insuficiente en el caso de no estar conjuga-
da con la activacién de los sistemas descritos. Por otro
lado, el uso de spoilers o alerones (superficies aerodi-
ndmicas de las alas) puede crear un momento de ba-
lanceo en la aeronave, el cual se controlard a través
del uso de otras superficies, lo cual dara lugar, bien
a un aumento innecesario de carga de trabajo para el
piloto, bien a una mayor complejidad de los sistemas
automadticos de control de vuelo. Es decir, el aumen-
to de las superficies aerodindmicas de control en el
ala conlleva un aumento de la resistencia aerodindmi-
ca y por tanto disminuye la capacidad de empuje de
los motores, es decir, la capacidad del avién de acele-
rar en un momento critico en el que esta caracteristica
puede resultar decisiva. Otro de los inconvenientes de
disponer de mds superficies aerodindmicas sobre la
aeronave es que su actuacion lleva a un aumento con-
siderable del ruido. Este tipo de problemas descritos
pueden aumentar exponencialmente si, como recoge
el documento US 2006/0284022, extendemos el uso
de estas superficies aerodindmicas a otras partes cons-
titutivas de la aeronave, como puede ser el fuselaje o
el conjunto de cola.

Otra de las ventajas de la presente invencion res-
pecto a otras existentes es su simplicidad. Existen nu-
merosas invenciones (US 2,643,833, US 5,681,010,
US 2,941,752) que revindican el concepto de adaptar
el 4rea del conjunto de cola en funcién de la fase de
vuelo en la que se encuentre la aeronave, pero afiaden
gran cantidad de elementos mecdnicos a la estructura
lo que conlleva el aumento de peso del conjunto y por
tanto una peor eficiencia energética, asi como diver-
sos inconvenientes, como puede ser una penalizacion
a la hora de realizar el centrado de la aeronave.

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

La presente invencién se refiere a una solucién
técnica que mejora, especialmente en la fase de des-
pegue (velocidades de la aeronave muy bajas) aunque
también en el resto de fases del vuelo, el comporta-
miento de una aeronave cuando se induce sobre ella
un momento de guifiada no previsto por causas pro-
pias del avién como es el fallo de uno de sus moto-
res, si bien este momento de guifiada también puede
deberse a la descompensacidn del transporte de car-
gas externas o debido a factores externos a la aerona-
ve, como por ejemplo viento cruzado o inundacién de
parte de la pista de despegue.

Asi, el objetivo de la invencidn es la reduccidn del
area de la superficie estabilizadora y de control direc-
cional de aeronave, que comprende un estabilizador
vertical y un timén de direccion, en concreto la re-
duccidn de la superficie del estabilizador vertical, sin
influir en los requerimientos de la citada superficie es-
tabilizadora y de control direccional como superficie
de control. La invencién consigue este objetivo a tra-
vés de una superficie estabilizadora y de control direc-
cional en la cual se persigue la adecuacién de la su-
perficie del tim6n de direccién fundamentalmente en
la fase de despegue de la aeronave y en condiciones
en las que el avion estd sometido a un fuerte momento
de guifiada como consecuencia del fallo de uno de sus
grupos propulsores, o derivado del transporte de car-
gas externas, de la inundacion de parte de la pista de
despegue o de los efectos de un viento cruzado, entre
otros.

Una de las ventajas de la invencién es su sencillez
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de aplicabilidad en aeronaves de uso civil disponibles
en la actualidad, asi como su baja influencia sobre el
resto de superficies aerodindmicas de la aeronave, tan-
to en su uso como en la automatizacién de su control.

La invencién consigue los objetivos anteriores a
través de una superficie estabilizadora y de control
direccional, comprendiendo dicha superficie un esta-
bilizador vertical y un timén de direccion, tal que el
timo6n de direccién es deflectable con respecto a la es-
tructura del estabilizador vertical, comprendiendo a
su vez dicho timén de direccién un perfil interior ex-
traible con respecto a la estructura del propio timén de
direccién, pudiendo a su vez abrirse la estructura del
timén de direccién tal que permita la extraccién del
perfil interior del mismo, cerrdndose dicha estructura
una vez que se ha extraido por completo el perfil inte-
rior, tal que el tim6n de direccidn, tanto en su configu-
racién extendida o retraida, conserve sus propiedades
de superficie aerodindmica y continuidad de flujo. La
superficie estabilizadora y de control direccional de la
aeronave comprende:

- un sistema de deflexién que permite la defle-
xi6n del tim6n de direccidn con respecto al es-
tabilizador vertical, estando dicho sistema de
deflexién anclado por un lado a la estructura
del estabilizador vertical y sujeto por otro lado
a una cogida en el timén de direccidn;

- un sistema de actuacién que permite el movi-
miento del perfil interior del timén de direccién
en la direccién longitudinal del citado timén
permitiendo, por tanto, la extensién del timén
de direccidn segun su eje longitudinal, estando
el citado sistema de actuacién anclado por un
lado en la propia estructura del timén de direc-
cién y, por otro lado, cogido al perfil interior
del timon;

- un sistema de actuacién de la propia estructura
del tim6n de direccion, que permite la apertu-
ra de dicho timén para permitir asi la posterior
extraccion del perfil interior del mismo, asi co-
mo el cierre posterior de la estructura del timén
una vez que el perfil interior se ha retraido.

Con una configuracion tal, se consigue el aumen-
to de la superficie aerodindmica de control de la su-
perficie estabilizadora y de control direccional por re-
querimientos de controlabilidad de la aeronave a ba-
jas velocidades y ante fuertes momentos de guifiada
poco frecuentes provocados por causas propias de la
aeronave, como es el fallo de uno de sus grupos pro-
pulsores, o por causas externas a la configuracién de
la aeronave, como la descompensacion de pesos por
transporte de mercancias, la existencia de fuerte vien-
to cruzado o inundacidn de parte de la pista de despe-
gue, consiguiéndose al mismo tiempo con dicha con-
figuracion, cuando el timén de direccidn esta retraido,
una superficie aerodindmica ptima para condiciones
de vuelo normales.

La presente invencion se fundamenta asi en la re-
duccién del sobredimensionado del estabilizador ver-
tical causado por su requerimiento de controlabilidad
a bajas velocidades y ante momentos fuertes de gui-
flada a través de una superficie en la cual el tim6n de
direccidn es extensible, consiguiéndose el objetivo de
la reduccién del drea del conjunto de cola sin aumen-
tar en gran medida la complejidad real de la estructura
ni de los sistemas de control de vuelo, lo que da lugar
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a una reduccién efectiva de peso y de la resistencia
aerodindmica, y, por tanto, del consumo de combusti-
ble y del ruido.

Otras caracteristicas y ventajas de la presente in-
vencion se desprenderdn de la descripcion detallada
que sigue de realizaciones ilustrativas de su objeto en
relacion con las figuras que se acompafian.
Descripcion de las figuras

La Figura 1 muestra en esquema y en perfil una
superficie estabilizadora y de control direccional con
el timén de direccidn retraido con respecto al estabi-
lizador vertical, segtin la presente invencion.

Las Figuras 2a y 2b muestran en esquema y en
perfil una superficie estabilizadora y de control direc-
cional con el timén de direccién extendido de dos mo-
dos diferentes, con respecto al estabilizador vertical,
seglin la presente invencion.

Las Figuras 3a y 3b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control di-
reccional con el timén de direccidn retraido mediante
una primera realizacion de la presente invencidn.

Las Figuras 4a y 4b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control direc-
cional con el timén de direccién extendido mediante
una primera realizacién de la presente invencion.

Las Figuras 5a y 5b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control di-
reccional con el timén de direccién retraido y exten-
dido, respectivamente, mediante una segunda realiza-
cién de la presente invencién.

Las Figuras 6a y 6b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control direc-
cional con el timén de direccién retraido y extendido,
respectivamente, mediante una tercera realizacion de
la presente invencion.

Las Figuras 7a y 7b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control direc-
cional con el timén de direccién retraido y extendido,
respectivamente, mediante una cuarta realizaciéon de
la presente invencion.

Las Figuras 8a y 8b muestran en esquema y en
planta una superficie estabilizadora y de control di-
reccional en la que se muestra el sistema de actuacién
de la estructura del timén de direccién, segun la pre-
sente invencion.

Descripcion detallada de la invencion

Segtin se observa en la Figura 1, la cual corres-
ponde a una representacion en esquema y en perfil de
una superficie estabilizadora y de control direccional,
dicha superficie comprende un estabilizador vertical
2 situado en la parte trasera de una aeronave 1, y un
timon de direccion 3. Como es sabido, el estabiliza-
dor vertical 2 proporciona estabilidad direccional a la
aeronave, mientras que, a través del timén de direc-
cién 3, se consigue un control latero-direccional de
dicha aeronave. Teniendo en cuenta la influencia de
la superficie estabilizadora y de control direccional en
la aeronavegabilidad de un avidn, en el disefio de un
estabilizador vertical 2 de una aeronave se considera
un factor decisivo que repercutird en su tamafio final:
dicho factor viene dado por la posibilidad de que se
produzca un fallo en uno de los grupos propulsores
de la aeronave, lo cual producird un fuerte momento
de guifiada en la aeronave en cuestion. A través del
estabilizador vertical 2 y de la potencia de deflexién y
actuacion del timén de direccion 3, se deben asegurar
la estabilidad y el control direccional de la aeronave,
lo cual estd directamente relacionado con la superfi-
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cie aerodindmica, y por tanto dimensional, de dicho
estabilizador vertical 2 y de dicho timén de direccién
3. En regimenes de vuelo normales, los requerimien-
tos de estas superficies aerodindmicas, estabilizador 2
y timén 3, serdn menores, con lo que el estabilizador
vertical 2 y el tim6n de direccién 3 estardn sobredi-
mensionados respecto a estos requerimientos.

De este modo, en las Figuras 2a y 2b se puede
observar en esquema y en perfil el estabilizador ver-
tical 2 con el timén de direccién 3 extendido segin
la presente invencidn, por tanto con los requerimien-
tos aerodindmicos necesarios para el caso de fallo de
un grupo propulsor. En la Figura 1 se puede obser-
var el timén de direccién 3 retraido y por tanto con
los requerimientos aerodindmicos suficientes para re-
gimenes de vuelo en condiciones normales. Se debe
poner de manifiesto que a través de la presente inven-
cién también se absorben los momentos de guifiada
anormalmente elevados causados por causas externas
al avidn, como son fuertes vientos laterales o inunda-
ciones de parte de la pista de despegue, o por causas
internas del avidn, como la descompensacion de pesos
por transporte de mercancias. Es decir, se consigue
que la aeronave tenga los requerimientos aerodindmi-
cos y de control necesarios, pero con un estabilizador
vertical 2 y timén de direccién 3 con menor superficie
en condiciones de vuelo normales que una aeronave
convencional, lo cual supone una menor resistencia
aerodindmica, una mejor eficiencia energética, asi co-
mo una reduccién de la contaminacién acustica.

Como se puede observar en las Figuras 2a 'y 2b, se
adjuntan dos ilustraciones diferentes de la extension
del timé6n de direccién 3 con respecto al estabiliza-
dor vertical 2 de una aeronave, tal que la extensién de
dicho timén 3 no tiene por qué producirse necesaria-
mente de manera totalmente paralela al plano lateral
del tim6n de direccidn, ni tiene por qué ser totalmente
simétrica.

Las Figuras 3a y 3b muestran dos posiciones en
esquema y en planta del timén de direccién 3 de una
aeronave, en su modo retraido, seglin una primera rea-
lizacién de la presente invencion. Las dos posiciones
del timén de direccién 3 de las Figura 3a y 3b son: sin
deflectar (6 deflexion 0°) en la Figura 3a, y deflectado
en la Figura 3b. En dichas Figuras también se observa
parte de la planta del estabilizador vertical 2 y de su
cajon de torsion 4. El timén de direccion 3 estd an-
clado en la superficie del estabilizador vertical 2 de
manera convencional. Asi, se dispone de un sistema
de deflexion 30 que comprende al menos dos actua-
dores 7, estando cada actuador 7 anclado al cajon de
torsién 4 del estabilizador vertical 2 a través de un
herraje del tipo 8, y al timén de direccion 3 a través
de una cogida 9. A través del sistema de deflexién 30
se consigue la deflexion del timén de direccion 3 ade-
cuada. El timén de direccién 3 comprende a su vez
un perfil interior 10, estructura fundamental para el
aumento de superficie aerodindmica en el momento
de la extension del timén de direccion 3.

Las Figuras 4a y 4b muestran dos posiciones en
esquema y en planta del timén de direccién 3 de una
aeronave en su modo extendido, seglin una primera
realizacion de la presente invencién (Figuras 3a 'y 3b).
Aligual que en las Figuras 3ay 3b, las dos posiciones
del tim6n de direccién 3 de las Figuras 4a y 4b son:
sin deflectar (Figura 4a), y deflectado (Figura 4b). En
las citadas Figuras 4a y 4b se puede observar también
con precision la primera realizacién de la presente in-
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vencién. El perfil interior 10 del timén de direccién 3
es guiado, fijado a la estructura del timén 3 y contro-
lado a través de un sistema de actuacion 40. El siste-
ma de actuacién 40 comprende al menos un actuador
47, si bien preferiblemente habra dos actuadores 47,
estando cada actuador 47 anclado a la estructura del
tim6n de direccidn 3 a través de un herraje 48, y al
perfil interior 10 del timén de direccion 3 a través de
una cogida 49.

Por tanto, como se desprende de las Figuras 3a,
3b, 4a y 4b, que corresponden a una primera realiza-
cion de la invencidn, el timén de direccion 3 sera de-
flectado de manera convencional a través del sistema
de deflexion 30. En condiciones de vuelo normales, se
dispondra de un timén de direccién 3 como el mostra-
do en las Figuras 3a y 3b, con la diferencia de que su
superficie aerodindmica serd menor que la que ten-
dria un timén de direccién convencional, con lo que
se reduce asf la resistencia aerodindmica a la que se ve
sometida la estructura de la superficie estabilizadora y
de control direccional y se mejora la eficiencia ener-
gética de la misma. Ante fuertes momentos de guifia-
da provocados por circunstancias adversas, no progra-
madas y poco frecuentes como el fallo de uno de los
grupos propulsores de la aeronave, se deflecta el perfil
interior 10 del timén de direccién 3 mediante el siste-
ma de actuacién 40, como se observa en las Figuras
4ay 4b, de tal manera que se dispone de la superficie
aerodindmica de control direccional requerida. Cuan-
do las condiciones de vuelo se reestablecen, se puede
retraer el perfil interior 10 del timén de direccién 3 y
continuar con el vuelo. El mantenimiento de la estruc-
tura interna del timén de direccién 3 serd similar a la
zona de deflexién del propio timén 3, lo cual practi-
camente no incrementard los costes derivados de esta
operacion.

Las Figuras 5a y 5b muestran dos posiciones en
esquema y en planta del timén de direccién 3 de una
aeronave segulin una segunda realizacion de la presen-
te invencién. Las dos posiciones del timén de direc-
cién 3 de las Figuras 5a y 5b son: con el perfil in-
terior 10 retraido (Figura 5a) y con el perfil interior
10 extendido (Figura 5b). En esta segunda realizacién
de la invencién se ha modificado la forma del perfil
interior 10 del timén de direccién 3, tal que se con-
sigue con esta configuracion reducir el peso de la es-
tructura manteniendo al mismo tiempo las caracterfs-
ticas aerodindmicas y de anclaje que ha de cumplir. El
perfil interior 10 segtn esta segunda realizacién dis-
pondrd ademds de dos ranuras simétricas 14 y 15 en
su superficie que ayudardn a mantener la continuidad
del flujo en el tim6n de direccién 3 cuando éste se en-
cuentre en su modo extendido. Esta nueva forma del
perfil interior 10 segiin la segunda realizacién podrd
también emplearse en la primera realizacién mencio-
nada.

Se hace notar que en las Figuras 5a y 5b, asi co-
mo en las Figuras correspondientes a las realizaciones
tercera y cuarta de la invencién, no se ha representa-
do, por simplificacion, el sistema de deflexién 30 del
timén de direccién 3 (puesto que ademds se trata de
un sistema de deflexién convencional).

Como se puede observar en las Figuras 5a y 5b,
correspondientes a una segunda realizacién de la pre-
sente invencidn, comprende un sistema de actuacion
40 para la extension y la retraccion del perfil interior
10 del timén de direccién 3 que comprende al menos
un actuador 57, estando dicho actuador 57 anclado a
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la estructura del timén de direccién 3 a través de un
herraje del tipo 58, y al perfil interior 10 del timén de
direccién 3 a través de una cogida 59. A través del
sistema de actuacién 40 anterior, se consigue exten-
der y retraer el perfil interior 10 y por tanto aumentar
o reducir la superficie aerodindmica del timén de di-
reccién 3 en funcién de las circunstancias explicadas
anteriormente.

En esta segunda realizacién de la invencién (Figu-
ras Say 5b) se incorpora ademds un sistema de guiado
17 del movimiento del perfil interior 1G del timén de
direccién 3. El sistema de guiado 17 comprende un
sistema de rodamientos 18 y una barra 19. La barra
19 estd unida al perfil interior 10, de tal manera que
cuando el sistema de actuacién 40 induce un movi-
miento de traslacién sobre el perfil interior 10 del ti-
moén 3, el movimiento de dicho perfil 10 estd guiado
por el sistema 17. El sistema de rodamientos 18 per-
mite un Unico movimiento, segin el eje longitudinal
del timén de direccién 3, de la barra 19 y por tanto
del perfil interior 10. El uso de este sistema de guiado
17 permite que no sea necesario disponer de al me-
nos dos actuadores 7 (primera realizacion), y asegura
un correcto movimiento de la barra 19 y por tanto del
perfil interior 10 en condiciones de requerimientos de
altas cargas aerodindmicas sobre el timén de direc-
cién 3, gracias al sistema de rodamientos 18.

Las Figuras 6a y 6b muestran dos posiciones en
esquema y en planta del timén de direccién 3 de una
aeronave segiin una tercera realizacién de la presente
invencién. Las dos posiciones del timén de direccién
3 de las Figuras 6a y 6b son: con el perfil interior 10
retraido (Figura 6a), y con el perfil interior 10 exten-
dido (Figura 6b). El sistema de actuacién 40 del perfil
interior 10 varia en esta realizacién respecto a las an-
teriormente mostradas. En esta tercera realizacion se
conserva el sistema de guiado 17 del movimiento del
perfil interior 10 que comprende un sistema de roda-
mientos 18 y una barra 19, pero sustituye el sistema de
actuacién 40 por un doble dispositivo que comprende
un dispositivo eldstico 20 (tipicamente un muelle) y
un sistema de movimiento controlado por cable 21.

El sistema eldstico 20 estd anclado al timén de di-
reccion 3 a través de un herraje 68 y al perfil interior
10 a través de una cogida 69. El sistema eldstico 20
serd tipicamente un muelle de compresién. Tanto el
herraje 68 como la cogida 69 son similares a los des-
critos para la primera realizacion, siendo su mision
la de anclaje del sistema de actuacién 40 al cajon de
torsién 4 del estabilizador vertical 2 y al timén de di-
reccion 3, respectivamente.

El sistema de movimiento controlado por cable 21
comprende un cable 22 unido a la estructura del perfil
interior 10 y un motor 23 con sistema de recogida de
cable que se encuentra anclado a la estructura interna
del tim6n de direccién 3. El motor 23 con sistema de
recogida de cable permite la suelta controlada y com-
pleta del cable 22 mediante accionamiento.

Por tanto, el funcionamiento de las Figuras 6a y
6b correspondiente a la tercera realizacion de la in-
vencién consistird en la extension y retraccién del ti-
moén de direccion 3 a través del sistema eldstico 20
y el sistema de movimiento controlado por cable 21,
junto con el soporte del sistema de guiado 17. De este
modo, cuando sea necesario extender el timén de di-
reccion 3 del estabilizador vertical 2 por requerimien-
tos de vuelo se liberard en el motor 23 el movimiento
del cable 22 de tal manera que el sistema elastico 20

5
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actuard e inducird un movimiento rapido en el perfil
interior 10, que serd ademds un movimiento controla-
do por el sistema de guiado 17, lo cual dard lugar a
que el timén de direccion 3 adquiera su configuracién
de extension. Cuando las condiciones de vuelo permi-
tan la reduccién del area del estabilizador vertical 2,
se retraerd el perfil interior 10 a través de la recogida
del cable 22 mediante la actuacién del motor 23. Tan-
to el movimiento de extensiéon como el de retraccién
del perfil interior 10 del timén de direccién 3 estardn
controlados por el sistema de guiado 17 que permitird
un adecuado desplazamiento del timén de direccién 3
incluso en condiciones de altas cargas aerodindmicas
sobre la estructura del estabilizador vertical 2.

Las Figuras 7a y 7b muestran dos posiciones en
esquema y en planta del timén de direccién 3 de una
aeronave seglin una cuarta realizacién de la presente
invencién. Las dos posiciones del timén de direccién
3 de las Figuras 7a'y 7b son: con el perfil interior 10
retraido (Figura 7a), y con el perfil interior 10 exten-
dido (Figura 7b). El sistema de actuacion 40 del perfil
interior 10 varia en esta realizacién respecto a las an-
teriormente mostradas: en esta realizacion se conserva
el sistema de guiado 17, asi como el sistema el4sti-
co 20 (tipicamente un muelle), cuyo funcionamiento
se ha descrito anteriormente, pero se sustituye el sis-
tema de movimiento controlado por cable 21 por un
dispositivo pirotécnico 24 de rotura de cable. El siste-
ma elastico 20 estd anclado al timén de direccién 3 y
al perfil interior 10, siendo tipicamente un muelle de
compresion.

El dispositivo pirotécnico 24 de rotura de cable
comprende un cable de rotura pirotécnica 25 y un sis-
tema pirotécnico 26. El dispositivo pirotécnico 24 es
de un Unico uso, siendo necesario su recambio en la
siguiente operacién de mantenimiento de la aeronave
debido a que se produce la rotura del cable 25.

El funcionamiento descrito en las Figuras 7a'y 7b
correspondiente a la cuarta realizacién de la invencién
consistird en la extension del perfil interior 10 del ti-
moén de direccidn 3 a través del sistema eldstico 20 y
el dispositivo pirotécnico 24 de rotura de cable con el
soporte del sistema de guiado 17. De este modo, cuan-
do sea necesario extender el timén de direccién 3 del
estabilizador vertical 2 por requerimientos de vuelo,
se accionard el sistema pirotécnico 26 que dara lugar
a la rotura del cable 25 de tal manera que el sistema
elastico 20 actuard e inducird un movimiento muy ra-
pido en el perfil interior 10 controlado por el sistema
de guiado 17 que permitird que el timén de direccién
3 adquiera su configuracién de extension.

La cuarta realizacién de la invencién descrita en
las Figuras 7a y 7b muestra el uso de un sistema de
actuacion 40 del timén de direccién 3 sin posibilidad
de retraccién hasta la siguiente operacién de mante-
nimiento. La razén de que este dispositivo sea de un
solo uso radica en la excepcionalidad de la necesidad
del aumento de la superficie del estabilizador verti-
cal 2 de una aeronave de manera extremadamente ra-
pida. Cuando se dé la situacién excepcional y poco
probable de fallo de uno de los grupos propulsores o
de un fuerte momento de guifiada como consecuencia
del transporte de cargas o por fuerte viento cruzado o
inundacién de parte de la pista de despegue, se accio-
nard el dispositivo de extensién 40 del timén de di-
reccion 3 de un solo uso anterior. Una vez accionado
dicho dispositivo 40, el piloto dispondra de una super-
ficie aerodindmica adecuada en el timé6n de direccion
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3 para, a través de su actuacion y control mediante los
instrumentos de vuelo, continuar en régimen normal
de vuelo. Es adecuado destacar también que el hecho
de que el dispositivo se accione por rotura de cable da-
rd lugar a que el movimiento de extension del timén
de direccidn 3 sea mds rdpido, caracteristica muy im-
portante en condiciones de vuelo criticas.

El hecho de que cuando los requerimientos de
vuelo se reestablecen en niveles normales el timén de
direccién 3 resulta sobredimensionado no afecta en
absoluto a la seguridad o viabilidad del vuelo; uni-
camente y, como ocurre en las aeronaves comercia-
les presentes en la actualidad diseiadas segin reque-
rimientos de control, este sobredimensionado llevara
implicito un aumento de la resistencia aerodindmica
que supondrd un aumento en el gasto de combustible.
Por el contrario, el hecho de utilizar una configura-
cién como la de la cuarta realizacion de la invencién
e ilustrada en las Figuras 7a y 7b lleva asociadas una
serie de ventajas durante el resto de horas de vuelo
del avidn, las cuales suponen la inmensa mayoria del
total. Estas ventajas quedan resumidas en dos funda-
mentales: el sistema de la invencién es mds sencillo
en cuanto a uso y mantenimiento y, por tanto, mas
fiable, y es ademds menos pesado que el ilustrado en
las realizaciones anteriores de la presente invencion.

Por las razones expuestas, esta cuarta realizacion
de la invencion estd orientada fundamentalmente a su-
plir los requerimientos como consecuencia del fallo
de uno de los grupos propulsores de la aeronave en
cualquiera de las fases de vuelo de la misma. Como
este hecho es excepcional, el sistema de actuacién en
este caso serd rapido, efectivo y de un tnico uso, re-
quiriendo una operacién de mantenimiento para llevar
a cabo su reactivacién una vez que la aeronave se en-
cuentre en posicion de estacionamiento.

En todas las realizaciones anteriores, €s necesario,
para que tenga lugar el despliegue del perfil interior
10 del tim6n de direccién 3, que la propia estructura
del timén 3 se abra, para permitir asi dicho desplie-
gue. Una vez que el perfil interior 10 se ha extendido,
la estructura abierta del timén de direccién 3 se vol-
verd a cerrar, encajando con el perfil interior 10 des-
plegado, de tal manera que el timén de direccién 3,
con el perfil 10 y junto con el estabilizador vertical 3,
constituyan una superficie aerodindmica dnica y soli-
daria con continuidad de flujo que permita el control
direccional perseguido en la aeronave.

Esto puede conseguirse de dos maneras diferentes,
bien mediante el empleo en el timén 3 de las “Shape
Memory Alloys” (SMA), o bien mediante un sistema
de actuacién 70 que actuara sobre la estructura del ti-
mén de direccién 3.

Asi, se pretende definir el tipo de estructura em-
pleada en el timén de direccién 3 tal que permita su
adaptacién y cambio de forma en el borde de salida
cuando se lleve a cabo una extensién del perfil interior
10 a través de cualquiera de las realizaciones anterio-
res mencionadas. Es decir, la estructura del timén de
direccién 3 deberd adaptarse en funcién de la posicién
del perfil interior 10, manteniendo sus caracteristicas
de superficie aerodindmica, como la continuidad de
flujo.

La primera solucién a este requerimiento del ti-
moén de direccion 3 para adaptarse a la superficie
del perfil interior 10 es el uso de las denominadas
“Shape Memory Alloys (SMA)” en las partes 79, 80
de la estructura del timén 3. Existen documentos co-
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nocidos en el estado de la técnica relacionados con
este tipo de aleaciones: a modo de referencia, se in-
dica que los inventos relacionados con las SMA van
desde aquellos que describen los constituyentes y ca-
racteristicas de las mismas desde el punto de vista de
materiales en el documento US 4,144,057, y desde el
punto de vista de aplicacion estructural, en los docu-
mentos US 5,440,193, US 7,017,345, US4,411,711 6
US6,574,958, entre otros.

La caracteristica principal que hace a las SMA
aplicables a las realizaciones de la presente invencion
es que este tipo de aleaciones recuperan su forma ini-
cial una vez cesa la fuerza que las deforma durante
un periodo de tiempo. La posicién de reposo de la es-
tructura del timén 3 (de las partes 79, 80 del citado
timén 3) y por tanto de la aleaciéon SMA empleada en
la fabricacién de la misma corresponderia a la posi-
cion de retraccion del timon de direccion 3, ilustra-
da en la Figura 1. Es decir, la estructura del timén 3
se encontrarfa en posiciéon de reposo en la inmensa
mayoria del tiempo de vuelo. Si por requerimientos
excepcionales y poco frecuentes es necesario extraer
el tim6n de direccién 3, en concreto el perfil interior
10 de dicho timén 3, del estabilizador vertical 2 para
aumentar la superficie aerodindmica de control latero-
direccional, de la aeronave, se accionaria cualquiera
de los sistemas de actuacién del perfil interior 10 del
tim6n de direccion 3 descritos anteriormente, adap-
tandose la estructura del borde de salida de dicho ti-
moén 3 al contorno del perfil interior 10 manteniendo
la continuidad de flujo de la nueva estructura aerodi-
ndmica formada. Una vez que las condiciones permi-
tan retraer nuevamente el perfil interior 10 del timén
de direccién 3, la estructura adoptaria su posicién de
reposo inicial (Figura 1).

La segunda solucién propuesta al requerimiento
de adaptabilidad de la superficie del tim6n de direc-
cion 3 se ilustra en las Figuras 8a y 8b.

Las Figuras 8a y 8b muestran dos posiciones en
esquema y en planta de esta segunda solucion estruc-
tural para el timén de direccién 3. Las dos posicio-
nes del timén de direccién 3 de las Figuras 8a y 8b
son: con la estructura del perfil interior 10 del timén
de direccién 3 retraido (Figura 8a), y con la estructu-
ra del perfil interior 10 del timén 3 preparada para la
configuracién de extension (Figura 8b). El sistema de
actuacion del perfil interior 10 puede ser segtin cual-
quiera de las cuatro realizaciones preferidas anterior-
mente citadas.

Esta segunda solucidén estructural propuesta con-
siste en la utilizacién de un timén de direccién 3 en
el cual su superficie estd dividida segin su eje lon-
gitudinal en aproximadamente el 75% de la cuerda
geométrica del tim6n 3 desde el borde de salida de
la posicién de retraccion. Por tanto, se dispondra de
una superficie del timén 3 con posibilidad de apertura
en sus dos partes 79, 80 para su adaptacién al perfil
interior 10 del timén 3 en su posicién de extension,
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segun se ilustra en la Figura 2. Para poder llevar a
cabo la apertura estructural encaminada a la adapta-
cion del perfil interior 10 se utilizard un sistema de
actuacion 70 que comprende dos actuadores, 71y 72,
similares al actuador 7 de la Figura 3a. Estos actuado-
res 71 y 72 estdn asi anclados a la estructura interna
del timén de direccién 3 a través de unos puntos de
cogida 73, 74, 75 y 76. La estructura del timén de di-
recciéon 3 comprende dos elementos 77, 78, del tipo
bisagra, que permiten la apertura y adaptabilidad de
la estructura del timén 3 sin influir en la continuidad
del flujo, estando dichos elementos 77, 78 situados a
una distancia de aproximadamente el 75% de la cuer-
da geométrica del timén 3 desde el borde de salida de
la posicién de retraccion.

E funcionamiento del dispositivo de actuacién 70
anterior consiste asi en la apertura de la estructura del
timén 3, en concretos de sus partes 79, 80, y su adap-
tacién al contorno del perfil interior 10, cuando sea
requerida la configuracién extendida del estabilizador
vertical 2, a través del accionamiento de los actuado-
res 71, 72, y segtn el grado de libertad permitido por
los elementos 77, 78 tipo bisagra. Una vez las condi-
ciones de vuelo lo permitan, y mediante el acciona-
miento de los actuadores 71, 72, se retorna a la posi-
cién de retraccion del perfil interior 10 del timén de
direccién 3 ilustrada en la Figura 1. El sistema ante-
rior permite asi disponer de dos configuraciones es-
tructurales del timén de direccién 3 manteniendo las
caracterfsticas aerodindmicas y de continuidad de flu-
jo requeridas.

Las dos soluciones estructurales propuestas para
cumplir con los requerimientos de adaptabilidad de la
superficie del timén de direccidn 3 son aplicables a las
cuatro realizaciones anteriores descritas de la presen-
te invencidn. Si tenemos en cuenta las caracteristicas
de las cuatro realizaciones expuestas, la primera so-
lucién estructural (empleo de materiales SMA) tiene
mayor aplicabilidad en la cuarta realizacién de la pre-
sente invencion, es decir, en el sistema de extension
del perfil interior descrito en las Figuras 7a 'y 7b que
denominamos de un solo uso. La razén es que este
sistema es mds sencillo en requerimientos de man-
tenibilidad y su uso estd muy limitado a situaciones
muy excepcionales. Sin embargo, la segunda solucién
estructural (mediante el sistema de actuacidén 70 des-
crito en las Figuras 8a y 8b) tiene mayor aplicabilidad
en las tres primeras realizaciones de la invencidn des-
critas en las Figuras 3a y 3b; 4a y 4b; 5a y 5b. Esta
segunda solucién estructural facilita las operaciones
de mantenimiento con respecto a la primera solucién
descrita, haciendo més factible la operacién en vuelo
de extension-retraccion del perfil interior 10 del timén
de direccion 3.

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. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave, comprendiendo dicha superficie
un estabilizador vertical (2) y un timén de direccién
(3), siendo el citado timén de direccion (3) deflectable
con respecto al estabilizador vertical (2), caracteriza-
da porque el timé6n de direccion (3) comprende ade-
mads un perfil interior (10) que es extraible y retrictil
a través de un sistema de actuacioén (40) con respec-
to al resto de la estructura del timén de direccién (3),
tal que la superficie estabilizadora y de control, en la
posicién de retraccion del perfil interior (10) del ti-
mén de direccion (3), es una superficie aerodindmica
optima en condiciones de vuelo normales, al tiempo
que se consigue el aumento de la superficie aerodina-
mica de control del estabilizador vertical (2) por re-
querimientos de controlabilidad de la aeronave a ba-
jas velocidades de la citada aeronave y ante fuertes
momentos de guifiada originados sobre la misma, en
la posicién en la que el perfil interior (10) del timén
de direccién (3) esta extraido.

2. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtn la reivindicacién 1 carac-
terizada porque el perfil interior (10) es extraible y
retractil a través del sistema de actuacién (40) con res-
pecto al resto de la estructura del timén de direccién
(3), en la direccién del eje longitudinal de dicho timén
(3).

3. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segin la reivindicacién 2 carac-
terizada porque la estructura del timén de direccién
(3) comprende dos partes (79, 80) que pueden abrirse
en base al giro de las mismas alrededor de unas bisa-
gras (77, 78), mediante unos actuadores (71, 72).

4. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtn la reivindicacién 3 carac-
terizada porque las partes (79) y (80) estan realiza-
das en una aleacion del tipo “Shape Memory Alloys”
(SMA).

5. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segun cualquiera de las reivindi-
caciones anteriores caracterizada porque el sistema
de actuacién (40) comprende al menos un actuador
(47, 57), anclado a la estructura del timén de direc-
cion (3) a través de un herraje (48, 58, 68) y al perfil
interior (10) del timén de direccién (3) a través de una
cogida (49, 59, 69).

6. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtin cualquiera de las reivindi-
caciones 1-5 caracterizada porque el sistema de ac-
tuacién (40) comprende un sistema elastico (20).

7. Superficie estabilizadora y de control direccio-
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nal de una aeronave segun cualquiera de las reivindi-
caciones anteriores caracterizada porque comprende
un sistema de guiado (17) para el movimiento longitu-
dinal del perfil interior (10) del timén de direccion (3)
que asegure un correcto movimiento del citado perfil
interior (10) en condiciones de requerimientos de al-
tas cargas aerodindmicas sobre el timén de direccién
(3).

8. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtn la reivindicacién 7 carac-
terizada porque el sistema de guiado (17) comprende
un sistema de rodamientos (18) y una barra (19), es-
tando dicha barra (19) unida al perfil interior (10), de
tal manera que cuando el sistema de actuacién (40)
induce un movimiento de traslacién sobre el perfil
interior (10), el movimiento de dicho perfil (10) es-
t4 guiado por el sistema (17), permitiendo el sistema
de rodamientos (18) un tinico movimiento, segtn el
eje longitudinal del timén de direccién (3), de la barra
(19) y por tanto del perfil interior (10).

9. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtin cualquiera de las reivindi-
caciones anteriores caracterizada porque el sistema
de actuacion (40) comprende ademads un sistema de
movimiento controlado por cable (21), comprendien-
do dicho sistema (21) un cable (22) unido a la estruc-
tura del perfil interior (10) y un motor (23) con siste-
ma de recogida de cable que se encuentra anclado a la
estructura interna del timén de direccion (3).

10. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segun cualquiera de las reivindi-
caciones 1 a 8, caracterizada porque el sistema de
actuacién (40) comprende ademads un dispositivo pi-
rotécnico (24) de rotura de cable, que comprende a su
vez un cable de rotura pirotécnica (25) y un sistema
pirotécnico (26).

11. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segtin la reivindicacién 10, ca-
racterizada porque el sistema pirotécnico (26) es de
un unico uso, siendo necesario su recambio en la si-
guiente operaciéon de mantenimiento de la aeronave
cuando se produce la rotura del cable (25), tal que el
sistema de actuacién (40) actide e induzca un movi-
miento muy rapido en el perfil interior (10), que per-
mita que el timén de direccién (3) adquiera su confi-
guracion de extension.

12. Superficie estabilizadora y de control direccio-
nal de una aeronave segin cualquiera de las reivin-
dicaciones anteriores, caracterizada porque el perfil
interior (10) comprende dos ranuras (14, 15) en su su-
perficie que ayudan a mantener la continuidad del flu-
joen el timén de direccién (3) cuando el perfil interior
(10) del mismo se encuentra en su modo extendido.
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FIG. 2a

FIG. 2b
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FIG. 3a

FIG. 3b
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FIG. 4a

FIG. 4b
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FIG. 5a
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FIG. 5b
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FIG. 7a

FIG. 7b
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FIG. 8a




OFICINA ESPANOLA

DE PATENTES Y MARCAS
@ N.° solicitud: 200803447

ESPANA

@ Fecha de prioridad:

INFORME SOBRE EL ESTADO DE LA TECNICA

@ Fecha de presentacion de la solicitud: 04.12.2008

@ Int. Cl.:

Ver Hoja Adicional

DOCUMENTOS RELEVANTES

Categoria @ Documentos citados Reivindicaciones
afectadas

A US 2398710 A (KING ARTHUR M) 16/04/1946, pagiina 1 col. 1 lineas 12 a 15 y péagina 1 col.2 1-3,5,7
lineas 8 a pagina2 col. 1 lineas 42, figuras.

A FR 2911113 Al (AIRBUS FRANCE SA) 11/07/2008, pagina 6, lineas 1 - 23; pagina 8, lineas 8 - 1,2,12
28; figuras.

A JP 54059798 A (MITSUBISHI HEAVY IND LTD) 14/05/1979, figura 1 & JP 54059798 A 1
(MITSUBISHI HEAVY IND LTD) (resumen) [en linea] Resumen de la base de datos EPODOC.
Recuperado de EPOQUE.

A US 1574567 A (ANTON FLETTNER) 23/02/1926, todo el documento. 1

A US 5127605 A (ATCHISON DONALD L ET AL.) 07/07/1992, todo el documento. 1

Categoria de los documentos citados
X: de particular relevancia O: referido a divulgacién no escrita

Y: de particular relevancia combinado con otro/s de la
misma categoria de la solicitud
A: refleja el estado de la técnica

de presentacion de la solicitud

P: publicado entre la fecha de prioridad y la de presentacién

E: documento anterior, pero publicado después de la fecha

El presente informe ha sido realizado

para todas las reivindicaciones ] para las reivindicaciones n°:
Fecha de realizacion del informe Examinador Péagina
22.05.2012 A. Ezcurra Martinez 1/4




INFORME DEL ESTADO DE LA TECNICA N de solicitud: 200803447

CLASIFICACION OBJETO DE LA SOLICITUD

B64C5/18 (2006.01)
B64C9/00 (2006.01)
B64C9/08 (2006.01)

Documentacion minima buscada (sistema de clasificacion seguido de los simbolos de clasificacién)
B64C

Bases de datos electrénicas consultadas durante la busqueda (nombre de la base de datos vy, si es posible, términos de
busqueda utilizados)

INVENES, EPODOC

Informe del Estado de la Técnica Pagina 2/4




OPINION ESCRITA

N° de solicitud: 200803447

Fecha de Realizacion de la Opinion Escrita: 22.05.2012

Declaraciéon

Novedad (Art. 6.1 LP 11/1986)

Actividad inventiva (Art. 8.1 LP11/1986)

Reivindicaciones
Reivindicaciones

Reivindicaciones
Reivindicaciones

Se considera que la solicitud cumple con el requisito de aplicacion industrial
examen formal y técnico de la solicitud (Articulo 31.2 Ley 11/1986).

Base de la Opinién.-

1-12

1-12

SI
NO

SI
NO

. Este requisito fue evaluado durante la fase de

La presente opinion se ha realizado sobre la base de la solicitud de patente tal y como se publica.
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OPINION ESCRITA

N° de solicitud: 200803447

1. Documentos considerados.-

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

Documento Numero Publicacién o Identificacion Fecha Publicacion
D01 US 2398710 A (KING ARTHUR M) 16.04.1946
D02 FR 2911113 Al (AIRBUS FRANCE SA) 11.07.2008

2. Declaracion motivada segun los articulos 29.6 y 29.7 del Reglamento de ejecucién 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 declaracion

Se considera el documento DO1 el mas cercano del estado de la técnica. El documento D01 divulga unas superficie
estabilizadora y de control direccional de una aeronave, que comprende un estabilizador vertical (14) y un timén de direccion
(15), siendo dicho timén de direccion (15) deflectable con respecto al estabilizador vertical (14) a través de la union
articulada (18) y teniendo el timén de direccion ademas un perfil interior (16) que es extraible y retractil a través de un
sistema de actuacion (22,25), de forma que la superficie del timén de actuacion aumenta en la posicién del perfil interior
extraido.

La diferencia con el objeto inventivo de la reivindicacion 1 es que la superficie estabilizadora y de control de la solicitud
presenta en la posicion de retraccion del perfil interior del timén de direccion (3) una superficie aerodinamica 6ptima en
condiciones de vuelo normales, al tiempo que se consigue el aumento de la superficie aerodinamica de control del
estabilizador vertical (2) por requerimientos de controlabilidad de la aeronave a bajas velocidades de la citada aeronave y
ante fuertes momentos de guifiada originados sobre la misma, en la posicién en la que el perfil interior (10) del timén de
direccion (3) esta extraido. Se desprende de la reivindicacion la necesidad de mantener las propiedades de la superficie
aerodinamica y de continuidad de flujo en las dos posiciones del perfil interior del timén de direccién. Esto no ocurre en el
sistema descrito en el documento DO1. Por tanto, la reivindicacién 1 es nueva segun el art. 6.1 de la Ley de Patentes.

El documento D02 describe una superficie estabilizadora y de control direccional de aeronave que comprende un
estabilizador (4) y un flap (3) deflectable respecto del estabilizador, donde dicho estabilizador contiene un perfil interno (8E)
que es extraible y retractil a través de un sistema de actuacion (21) de manera que la superficie de estabilizaciéon mantiene
las propiedades aerodinamicas y de continuidad de flujo también en la posicion del perfil extendido. Sin embargo, en D02 el
perfil interno pertenece al estabilizador (que es ademas un estabilizador horizontal), no a la pieza deflectable (en este caso
el flap). Por tanto, se considera que no resultaria obvio para un experto en la materia combinar lo divulgado en ambos
documentos para llegar a la solucién propuesta por la invencién. En cualquier caso, seria mas clara la reivindicacion 1 si se
incluyera la necesidad de cerrarse la estructura del timén una vez extraido el perfil interior para conservar precisamente las
propiedades aerodinamicas (de acuerdo a la descripcion pag. 7 linea 2).

En resumen, se considera que la reivindicacion 1 es nueva y tiene actividad inventiva segin los art. 6 y 8 de la ley de
Patentes.

En relacién a las reivindicaciones 2 a 12, al ser dependientes de la primera, se consideran igualmente nuevas y que
presentan actividad inventiva.
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