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El invento proporciona un supresar de ruido 
para plataformas de pruebas para aviones de motor 
reacción a chorro. El sistema está diseñado para si­
lenciar los gasas de escape eliminando rápidamente 

5. energía de los mismos y con este fin emplea para la
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refrigeración adición de aire secundario y chorros de agua. 
Se consigue una mayor eficacia en la reducción del nivel 
de sonido circundante introduciendo una parte del avión en 
el recinto supresor, habilitándose medios para sujetar el 
avión por delante del motor y por detrás de sus alas.

El presénte invento se refiere en general a un dis­
positivo para absorber rápidamente la energía sónica con­
tenida en un chorro de gases a gran velocidad expulsados 
por el motor de reacción de un avión, con el fin de redu­
cir el sonido producido por el mismo; de un modo más parti­
cular se refiere a una estructura diseñada para absorber 
el ruido y la energía contenida en los gases de escape mien' 
tras el motor de reacción permanece en el avión y el avión 
se encuentra en tierra.

La reducción del ruido producido por un motor a un 
nivel tolerable se puede conseguir absorbiendo la energía 
sónica, 0e un modo más particular, se consigue reduciendo 
lo más rápidamente posible el contenido energético del 
chorro de escape, de forma que, cuando los gases de escape 
se descargan a la atmósfera, se mueven a una velocidad y 
con un contenido de energía notablemente reducidos. El en­
friamiento inicial del churro de escape se consigue en par­
te añadiendo aire secundario a dicho chorro de escape. El 
enfriamiento y absorción de energía adicional se consigue 
rociando agua bien caliente en el chorro de gases de esca­
pe. Un sistema para efectuar este enfriamiento comprende 
una cámara a cuyo interior se dirige el chorro de gases 
de escape. Con anterioridad a este invento la practica nor­
mal a consistido en llevar el tubo de exhaustación o tubo 
de la tobera de exhaustación del motor hasta la cámara,30.



de forma que el propio motor quedara en el exterior de- 
recinto, según se explica en la patente nS 2.240.537. 
Hemos descubierto que se puede conseguir una notable re 
ducción en' el nivel de sonido colocando la parte poste­
rior del propio motor en el interior de la cámara; sst:. 
a su vez implica la colocación de una parte del avión 
en el interior del recinto, siendo esta una situación 
especialmente factible cuando los propios motores estar 
montados en la parte trasera dol fuselaje, pero también 
se puede llevar a la práctica con una modificación aprc 
piada de las paredes de la cámara, cuando los motores 
están en barquilla o góndola o en otros lugares sucepti 
bles de encerrar por lo menos una parte del avión y el 
motor en la cámara supresora.

De este modo, un objeto general del presente in 
vento consiste en proporcionar un nuevo dispositivo pa­
ra la supresión más eficaz del ruido procedente del es­
cape o tubo de exhaustación de un motor de reacción c 
similar.

De un modo más particular el presente invento * 
tiene por objeto proporcionar un sistema de supresión 
de ruido disecado para encerrar por lo menos una parte 
trasera del propio motor de reacción y partes adyacente 
del avión de forma que las paredes del recinto suprescr 
estén en contacto con el fuselaje o las alas del avión. 
Este contacto se realiza con el fuselaje del avión per 
delante de los motores cuando los motores están monta­
dos en la cola.

En la modalidad de preferencia del invento, api 
cable a un motor montado en la cola de un fuselaje de
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avión, ol recinto define una cámara para recibir gases 
de escape del motor de reacción, comprendiendo dicho 
recinto medios da puertas montados para moverse en una 
pared'de la cámara para cerrarla, y comprende además 
medios de estanquidad configurados para conformarse al 
fuselaje del avión, siendo acoplables dichos medios de 
eatanqueidad con el- fuselaje del avión entre las alas 
y la estructura de cola del mismo. Este dispositivo 
permite que por lo menos la parte trasera del motor o 
motores y una parte adyacente del avión queden compre^ 
didos en el interior de la cámara supresora. Los medios 
de puerta que reciben la cola del avión y parte de su 
fuselaje, comprenden paneles principales simétricos mon­
tados de una forma deslizante para desplegarse y recj. 
bir las partes citadas en el recinto supreaor, compren­
diente también paneles secundarios dotados de movimien­
to relativo con respecto a panales principales para 
acomodar los medios de puerta a la forma irregular del 
fuselaje del avión.

El invento se comprenderá mejor tomando como 
referencia la descripción que sigue y los dibujos ad­
juntos en los que:

La figura 1 es una vista en planta del sistema 
supresor de sonido que incorpora los principios del pre­
sente invento, e ilustra la aplicación del supresor a un 
avión normal.

La figura 2 es una vista de costado de la es­
tructura ilustrada en la figura 1.

La figura 3 es una vista combinada de costado 
y en sección vertical, a mayor escala, tomada a través30
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del sistema supresor ds sonido.

La figura 4 es una vista frontral en alzado del 
recinto supresor de sonido con los paneles secundarios 
de las puertas separadas.

La figura 5 es una vista tomada a lo largo de 
la línea de corte transversal vertical 5-5 de la figura 
3.

La figura 6 es una vista tomada prácticamente a 
lo largo de la línea de corte horizontal 6-G de la figu­
ra 3.

La figura 6A es una vista fragmentada en planta, 
a mayor escala, de una sección de la pared lateral del 
conducto de admisión.

La figura 7 es una vista frontal en alzado, si­
milar a la figura 4, pero con las puertas y sus paneles 
secundarios en posición cerrada.

La figura 8 es una vista fragmentada en alzado 
de una parte de la estructura de paneles secundarios.

La figura 9 es una vista fragmentada tomada a lo 
largo de la línea de corta vertical 9-9 de la figura 7.

La figura 10 es una vista fragmentada tomada a
lo largo de la línea de corte vertical 10-10 de la figu­
ra 7 .

La figura 11 es una vista fragmentada en planta 
y en sección horizontal tomada a lo largo de la línea 
11-11 de la figura 10.

La figura 12 es una vista frontal en alzado y
fragmentada tomada a lo largo de la línea 12-12 de la fi­
gura 10.

La figura 13 es una vista fragmentada en sección 
tomada a través de una parte de un panel de absorción de
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energía; y
La figura 14 es una vista despiezada en perspec­

tiva que ilustra les componentes modulares principales 
del recinto que constituye el suprosor de sonido del in­
vento.

Refiriéndonos ahora al dibujo, y de un modo más 
particular a las figuras 1 y 2, se ilustra en estas fi­
guras un avión de propulsión a chorro A en una posición 
con sus motores de reacción montados en la cola, parcial­
mente en el interior del supresor de ruido de escape. En 
el casó ilustrado, los motores se encuentran dentro de 
una parte del fuselaje, hacia atrás de las alas, uno a ca­
da lado, que descargan a lo largo de una parte reducida 
del fuselaje que se dirige hacia la cola.

Expuesto en términos generales, un sistema supre­
sor de ruido comprende dos unidades principales; un si­
lenciador de admisión en las aberturas de admisión de ai­
re y un silenciador de exhaustación o escape que recibe 
los gases de exhaustación para la absorción de energía 
en dicho silenciador. El silenciador de admisión se ilus­
tra en los dibujos solamente en contorno puesto que pue­
de ser de cualquier tipo conocido.

El supresor indicado de un modo general por el 
número ID consiste en un recinto que define una cámara, 
cuya cámara recibe los gases de exhaustación o escape pro­
cedentes de los motores de reacción del avión A. En lu­
gar de tener una abertura relativamente pequeña en la cá­
mara supresora para alojar solamente el tubo de la tobera 
de exhaustación de un motor,,la cámara del invento se di­
seña para alojar una parte proyectada hacia atrás de la
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pared exterior del avión que contiene uno o más.motores.
En el caso presente, las partes alojadas de este modo 
comprenden el fuselaje desde un punto inmediatamente de­
trás de las alas hasta la cola. Con el fin de alojar es- 

5. ta. parte del avión en el interior de la cámara, dicha cá­
mara está provista de medios de puerta montados de una 
forma móvil en una pared de la cámara 12, cuya pared, per 
comodidad de referencia, se denominará en la presente me­
moria como "pared delantera".

10. Según se obervará en particular en la figura 4,
la pared delantera 12 es una pareá fija que tiene una 
abertura en la misma, cuya configuración está determina­
da por el tamaño y perfil del avión. Esta abertura 14 en 
la pared delantera se diseña para recibir la parte trase- 

15. ya del avión con una cierta holgura para que no exista el 
peligro de que se deterioren las superficies del avión 
cuando se introduce en el recinto supresor o se saca del 
mismo a través de la abertura 14.

Para cerrar la abertura 14 hay un par de paneles 
20. simétricos 15 montados de una forma deslizante en la pa­

red delantera 12. Según se observará en las figuras 7 y 
10 cada panel de puerta 15 se sostiene sobre un par de ro­
dillos 16 preferiblemente acanalados, Los rodillos 16 co­
rren entonces sobre un carril angular 17 que no solamente 

25-. sostiene el peso del panel 15 sino que guía dicho panel
según se desplaza a lo largo del carril. El extremo supe-, 
rior de cada panel 15 se sujeta dentro de una guía de ca­

nal 20 (figura 9) y lleva un rodillo 21 que se apoya con­
tra la cara exterior de la pared 12. Aunque los paneles 

30. de puerta 15 se pueden desplazar a mano a lo largo del ca-



rril 17, es preferible, por razones de seguridad, dotar 
a cada uno da ellos de un cilindro neumático 23 sujeto 
de cualquier manera apropiada a un elemento de base 24.
Un pistón en el interior del cilindro se desplaza con 
movimiento alternativo, según se desee, mediante aire 
comprimido admitido en el cilindro, no habiéndose ilus­
trado en los d.ibujos las. conexiones para esta finalidad 
puesto que pueden ser de cualquier tipo bien conocido, 
y el movimiento del pistón se transmite al panel da puer­
ta por medio del vastago de pistón 25 que sobresale de 
un extremo del cilindro y se conecta al panel de la 
puerta. Los paneles 15, cuando SB cierran (figura 7) 
tienen una abertura central que recibe el fuselaje del 
avión con una cierta holgura.

Según se ilustra en la figura 7, cada panel de 
puerta 15 lleva montado un panel secundario 27. Los 
cantos interiores opuestos del panel secundario se con­
tornean para acoplarse ajustados al contorno del fuse­
laje del avión en el punto de contacto normal que el 
panel secundario hace con el mismo.

Este punto se encuentra por detrás de las alas 
y sitúa en el recinto una parte sustancial de los moto­
res de reacción en su parte trasera, así como las par­
tes adyacentes del avión. Este canto contorneado 28 de 
cada panel secundario lleva un elemento de hermetismo 
elástico 30, que cuando se unen los dos paneles secunda­
rios, según se ilustra en la figura 7, se acopla al fu­
selaje del avión formando un cierre hermético al aire.
La elasticidad de este elemento de estanqueidad, 3C no 
solamente deja margen para las pequeñas variaciones exis
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tentes en la forma o tamaño del avión en el punto de con­
tacto sino que efectúa además un cierre hermético con el 
fuselaje que evita la pérdida de sonido o energía desde 
el supresor en este punto.

También es preferible emplear un elemento elás­
tico de estanquidad 31 en los cantos verticales de unión 
de los paneles de la puerta 15 por las mismas razones.

Los paneles secundarios 27 se suspenden cada uno 
del panel de puerta primario 15 correspondiente por medio 
de colgaderos de resorte 34 que permiten el'desplazamion- 
to del panel secundario en una pequeña proporción en cual­
quier dirección para ajustar el panel secundario a la po­
sición o tamaño del avión. Esto elimina la necesidad de 
tener que efectuar un movimiento de ajuste del mismo ca­
rácter con todo el panel principal 15. Según se ilustra en 
la figura 9, cada uno de los paneles secundarios queda 
preferiblemente confinado entre un par de placas que for­
man los costados del panel principal de la puerta 1S, 
cerrándose prácticamente la holgura entre las placas la­
terales y el panel secundario por medio de barras de des­
lizamiento 35, que se fabrican preferiblemente de un ma­
terial sintético que tenga un coeficiente bajo de fric­
ción para evitar la necesidad de lubricar los elementos 
cuando se acoplan entre sí.

Según se observará en la figura 7, el fuselaje 
del avión tiene una forma donde la parte central del la­
do inferior está más alta que las partes separadas del 
centro. Para acomodar los paneles secundarios 27 a esta 
situación cada panel secundario está provisto de una sec­
ción inferior relativamente móvil 27a según se ilustra
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de un modo particular en la figura 8. Aún cuando so pue­
den emplear otros tipos de interconexión entre las par­
tes superior e inferior de los paneles secundarios, un 
dispositivo normal consiste en conectar la sección infe­
rior 27a a la sección superior por media de una bisagra 
38, permitiendo de este modo que la sección inferior bas­
cule en sentido descendente separándose del centro del 

avión.
De este modo, cada sección inferior 27a del pa­

nel secundario tiene un borde o canto superior cóncavo 
hacia arriba 39 que se contornea para ajustarse a una par­
te de la superficie inferior del fuselaje del avión cuan­
do sube poniéndose en contacto con el mismo, según se ilus­
tra en la figura 7. Cuando se baja el panel, según se 
ilustra en la figura 8, los paneles secundarios se pue­
den desplazar lateralmente con los paneles principales 
15 a la posición abierta de la figura 4 sin obstaculizar 
las partas laterales inferiores del fuselaje.

Aun cuando se puede emplear cualquier medio apro­
piado para mover la sección inferior 27a acercándola o 
separándola del avión, un medio simple y eficaz es la bi­
sagra 38 combinada con una barra de levantamiento 40 de 
accionamiento manual. Esta barra se conecta pivotalmente 
en el punto 41 por su extremo superior al panel secunda­
rio, mientras que su extremo inferior pasa por la ranura 
o canal de la guía 42. Cuando una barra de levantamiento 
se lleva a la posición vertical, según se ilustra en la 
figura 7, se levanta la sección inferior del panel secun­
dario; pero al bascular a mano la barra -de levantamiento 
hacia la posición angular de la figura 8, se deja caer
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la sección de panel secundario que se separa del avión 
para los fines arriba mencionados. Una sección de is 
barra 40 se puede roscar y datar de tuerca 43 como me­
dio para ajustar la cantidad de movimiento ascendente 
inducido en la sección interior 27a por el desplazamien­
to de la barra de levantamiento.

La parte del avión situada hacia el interior de 
las puertas 15 queda comprendida dentro del conducto de 
aire secundario. La pared delantera 12 de la cámara su- 
presora es una pared lateral del conducto de aire secun­
dario, por lo que los medios de puerta de la pared cie­
rran las aberturas en dicha pared. Las otras paredes que 
definen el conducto de aire secundario son partes 45 de 
las paredes laterales opuestas de la cámara y pared in­
terior 46, que se convierte en la pared trasera del con­
ducto de aire secundario. Según se ilustra en las figuras 

5 y 6, el conducto de aire secundario está abierto por 
su extremo superior, hacia el interior de los paneles lon­
gitudinales 47 y, por lo tanto, proporciona una boca de 
admisión para aire secundario por encima de las superfi­
cies de control en el extremo de cola del avión.

Para reducir la pérdida de energía a través de 
este extremo abierto del conducto de aire secundario, se 
disponen deflectores 48 y 49 en el interior del conducto 
de aire en una formación escalonada para obligar el aire 
entrante a que siga una trayectoria en zigzag. Aun así el * 
sonido no puede pasar directamente hasta el conducto de 
aire; por el contrario, la energía es absorbida en par­
te según incide el sonido sobre los deflectores. En la 
base del conducto de aire secundario, ese aire entrante

t
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se introduce directamente en el chorro de escápe o exhaus­

tación que sale de los tubos de exhaustación de los moto­
res del avión. Este aire secundario se mezcla con los ga­
ses de escape y los refrigera.

Situados a corta distancia de estos tubos de - 
exhaustación se encuentran unos pulverizadores de agua 
primario, 5G. Suponiendo que haya un par de motores en la 
cola del avión, se emplearan dos pulverizadores de agua 
5C, disenados cada uno de ellos para inyectar agua direc­
tamente en el chorro de escape con el fin de efectuar un 
enfriamiento por evaporación del agua. Aún cuando no que­
da limitado a esta versión la tubería que suministra el 
agua a los pulverizadores los sitúa preferiblemente en 
una configuración arqueada, según se ilustra en la figura 
5, inmediatamente por fuera del chorro principal de exhaus- 
tación ó escape.

Después de pasar por los chorros de agua 5c, el 
chorro de gases de escape penetra en un tubo aumentador 
52. Para poder trabajar como motores montados de una for­
ma gemela, se emplea un par de aumentadores similares 52, 
según se ilustra en la figura 6. Los tubos aumentadores 
no tienen una sección transversal uniforme, sino que tie­
nen una sección transversal en aumento en la dirección 
del flujo de gas para reducir la velocidad del mismo. El 
aumentador 52 puede ser un tubo coimpleto de une pieza con 
uno de los conductos para uno o das motores (en la pre­
sente memoria se ilustran 2), pero en la construcción ilus 
trada el aumentador tiene un suelo plano 53 pop debaio de 
ambos conductos que puede ser un elemento separado. En es­
te caso actúa como aislador y placa de desgaste reempla-30
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zable sobre los cimientos.
Situado en el interior de cada aumentador 52 se 

encuentra un conjunto de tubería 54 que proporciona un 
sistema secundario de pulverizadores para introducir 

más agua refrigerante en el charro de exhaustación o es­
cape. A-pesar de que los conjuntos 54 pueden adoptar 
otras formas o configuraciones, las ilustradas en la 
presente memoria comprenden una pluralidad de colecto­
res 55 que suministran agua a una pluralidad de tuberías 
pulverizadores 56 de configuración anular o rectangular. 
Al alcanzar este punto los gases de exhaustación o esca­
pe se han enfriado suficientemente por lo que si chorro 
gaseoso puede pasar directamente por encima de los els- 
mentos de tubería del conjunto pulverizador 54.

Después del salir del tubo aumentador 52, el 
chorro de gases de exhaustación o escape incide sobre un 
deflector- 60 que efectúa un cambio de 1809 en la dirac- 
ción de los gases de escape. La placa de puerta 53 se 
superpone al deflector 60. El chorro gaseoso fluye en­
tonces en sentido descendente por encima de una parte 
del aumentador 52 y por debajo de una sección inclinada 
de suelo 58 del recihto, hasta la base de la chimenea 
62. Finalmente, los gases enfriados salen del suprescr 
de ruido fluyendo en sentido ascendente a través de la 
chimenea de exhaustación 62.

La chimenea de exhaustación 62 tiene una sección 
transversal generalmente rectangular y tiene en su inte­
rior una pluralidad de soportes de deflector 64 extendi­
dos verticalmente. Entre pares de soportes 64 se sitúan 
deflectores 65 de una forma escalonada, de forma que el



chorro gaseoso ascendente de escape deba seguir una trayec­
toria en zigzag, mientras que los propios deflectores ac­
túan para absorber energía del chorro de exhaustación o 
escape y para reducir por lo tanto la cantidad de ruido 
producido por los gases que salen en sentido ascendente 
por el extremo superior de la chimenea 62.

- Como el chorro de escape o exhaustación proceden­
te de por lo menos uno y a veces dos motores de reacción 
se dirige al interior del recinto 1C en la base de la bo­
ca de admisión de aire secundario se comprenderá que en 
esta cámara se libera una cantidad enorme de energía, y 
por consiguiente, las paredes 12, 45 y 46 de esta cámara 
se ven sometidas a una vibración muy rigurosa, En las fi­
guras 6A y 13, se ilustran respectivamente una sección de 
la pared y una sección de los paneles individuales incor­
porados en las paredes, se ilustra una construcción-con­
veniente para las paredes citadas.

Refiriéndonos a la figura 6A se observará que las 
paredes laterales 45, que son típicas también de la pared 
delantera 12 y:pared* trasera 46, se construyen con una plu­
ralidad de columnas separadas 68, cuyas columnas se pueden 
construir de cualquier modo apropiado con formas estruc­
turales tales como ángulos, canales, vigas de doble T y 
otras. Unidas a los costados exteriores de la columna 68 
se encuentran unas placas frontales 69, que son planchas 
pesadas de metal. Unos paneles de absorción de energía 
70 se encuentran separados hacia el interior de las pla­
cas frontales 69, cuyos paneles se instalan en estas pa­
redes de una forma desmontable. Las columnas 60 pueden 
llevar unidos ángulos 71 que cooperan con otras alas de
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las columnas para proporcionar vías verticales en las que 
se pueden deslizar los paneles individuales 70, cuyos pa­
neles tienen una anchura horizontal igual a las dimensio­
nes comprendidas entre las columnas 68.

La construcción de un panel 70 se ilustra con ma­
yor detalle en la figura 3. Cada panel tiene un elemento 
de bastidor 72 alrededor del perímetro del panel. En las 
paredes laterales 45 y pared trasera 46, estos elementos 
de bastidor tienen un contorno rectangular pero en la pa­
red delantera 12, los paneles han de tener necesariamen­
te formas distintas a la rectangular. Una chapa solida 73 
se une al lado trasero o exterior del bastidor 62 en el 
lado opuesto o lado delantero del panel y unida al ele­
mento de bastidor 72 alrededor de sus cantos, se dispone 
una chapa ondulada 74 que se perfora para permitir que 
las ondas sonoras pasen* a través de la chapa al interior 
del panel 70 para ser atenuadas por el mismo. Inmediata­
mente por detras de la chapa ondulada 74 se encuentra una 
capa de fibra de vidrio tejida o de material similar adap­
tada para resistir temperaturas elevadas. El interior del 
panel, entre la capa 75 y la placa 73, se rellena con una 
masa 76 de materiales fibrosos sueltos, que pueden ser 
lana mineral fibra de vidrio u otros materiales fibrosos 
fuertes adaptados para resistir las temperaturas de la 
instalación. Este material se empaqueta con una densidad 
del orden de 96,10 g./dm y sirve como elemento principal 
de absorción de energía del panel.

Las ondulaciones del panel 70 son preferiblemen­
te horizontales, cuando se encuentra en este plano la di­
mensión más corta de cada panel, puesto que esta dirección
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inducs entonces una mayor rigidez en el panel delantero 
contra el cual inciden inicialmenta las ondas sonoras.
Se han descubierto que bajo esta gran potencia, una cha­
pa plana en la cara interior del panel 70 vibra de una 
forma tan rigurosa que; en un periodo de tiempo relativa­
mente corto falla por fatiga mientras que el panel ondula­
do tiene una mayor rigidez y resistencia y una ayuda útil 
variasveces mayor que una chapa plana.

Otra ventaja que ofrece el panel ondulado es que 
presenta un área de gran superficie total, por lo que se 
pueden formar más perforaciones o disponer de una mayor 

- área total perforada en la chapa 74 que si la chapa fuera 
plana, sin debilitarla. Así mismo, se produce una mejor di­
fusión de las ondas sonoras reflejadas desde la superfi­
cie ondulada que desde una superficie plana o planar.

Estos paneles no son elementes de carga, puesto 
que el peso de la estructura se sostiene por medio del 
bastidor que comprende columnas 68 y placas frentales 69. 
Por el contrario, los paneles se pueden desmontar fácil-!, 
mente, si fuera necesario reemplazarlos.

Una ventaja que ofrece el recinto construido se­
gún se ha descrito, es que se forma con el.avión un cie­
rre hermético contya las pérdidas de sonido, mejor y más 
eficaz que cuando el tubo de exhaustación del motor se co­
loca simplemente muy próximo al tubo aumentador o se habi­
lita algún tipo de puno de unión en este punto. El cierre 
hermético entre el interior del recinto y la atmósfera 
circundante se efectúa por medio del elemento elástico 3C 
que se acopla al avión. En el punto de unión, el fusela­
je está más frió que el tubo de exhaustación, por lo que 
se puede emplear un elemento elástico de estanquidad qus
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no se ve sometido a las elevadas temperaturas que experi­
menta el tubo de exhaustación del motor de reacción. Co­
mo por lo menos una parte del motor se introduce también 
on el recinto del supresor, se produce una pérdida menor 

5. do sonido por transmisión a través del fuselaje del avión 
a la atmósfera exterior. Por esta razón, el acoplamiento 
del dispositivo de estanquidad con el avión, tanto si se 
efectúa en el fuselaje como en cualquier otra parte del 
mismo, es conveniente y deberá comprender la mayor parte 

10. posible de la estructura de los motores. En la práctica,
se ha descubierto que la estructura ilustrada aumenta la 

supresión de sonido o la absorción de energía del siste­
ma en unos diez a unos quince decibelios, lo cual supone 
un notable perfeccionamiento en la eficacia del sistema 

15. supresor.
El recinto supresor descrito anteriormente se ha 

disertado para descansar sobre unos cimientos preparados 
que forman el suelo por debajo del supresor. El recinto 
se construye entonces para que comprenda una pluralidad 

20. de segmentos principales o módulos que descansan sobre
estos cimientos preparados y que, por su naturaleza se 
pueden desmontar unos de otros y llevarse de un sitio a 
otro si fuera necesario.

M O T A

Descrita suficientemente la naturaleza el inven- 
25. to,así como la manera de realizarse en la práctica, de­

be hacerse constar que las disposiciones anteriormente 
indicadas son susceptibles de modificaciones de detalle 
en cuanto no alteren su principio fundamental. También 
se hace constar que el invento corresponde a una solici- 

3 p, tud de patente presentada en Norteamérica, con el número
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y fecha siguiente: 874.259 de 5 de noviembre de Í.96B, 
acogiéndose por lo tanto a los beneficios que conceden 
los Convenios Internacionales en vigor, siendo lo que 
constituye la esencia del referido invento y por lo que 
se solicita una Patente de Invención sobre: PERFECCIO­
NAMIENTOS EN SISTEMAS SUPRESGRES DE RU.IDO PARA AVIONES 
DE REACCION; caracterizándose por lo siguiente:

1. - Perfeccionamientos en sistemas supresores
de ruido para aviones de reacción, cuya pared de envuel­
ta exterior tiene una parte de inclusión del motor pro­
yectada hacia atrás alrededor de por lo menos la parte 
trasera del motor de reacción, caracterizados porque 
dichos sistemas supresores comprenden una cámara supre- 
sora de ruido para recibir los gases de exhaustación 
de dicho motor de reacción; y medios de puerta montados 
en una forma móvil en la pared de la cámara supresora, 
cuyos medios de puerta se abren para recibir en dicha 
cámara la citada parte de inclusión del motor proyecta­
da hacia atrás de dicha pared de envuelta exterior del 
avión, comprendiendo dichos medios de puerta medios de 
estanquidad cuyo contorno se conforma y se cierra sobre 
la citada parte de inclusión del motor proyectada hacia 
atrás de dicha pared de envuelta exterior del avión.

2. - Perfeccionamientos según la reivindicación 
1, caracterizados porque los medios de puerta comprenden 
dos paneles de puerta montados de una forma deslizante 
para desplazarse uno en dirección al otro y en sentido 
contrario en la citada pared de dicha cámara, y un panel 
secundario montado en cada uno de los citados paneles pa­
ra moverse con los mismos en ángulo recto a la dirección 
de movimiento de dichos paneles.

3. - Perfeccionamientos según la reivindicación

//
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1, caracterizados porque los medios de puerta comprenden: 
un par de paneles de puerta montado de una forma deslizan­
te en la'pared de la citada cámara para efectuar un movi­
miento horizontal de acercamiento y separación, definien­
do dichos paneles, cuando se unen, una abertura a través 
de los mismos que define la citada parte proyectada hacia 
atrás que comprende los motores de la pared del fuselaje 
del avión con una cierta holgura; y un panel secundario 
montado de una forma móvil en cada uno de los paneles prin­
cipales citados, cooperando los paneles secundarios para 
cerrar dicha abertura de los paneles principales y tenien­

do cada, panel secundario un elemento de estanquidad que 
se conforma en configuración al contorno de la citada par­
te que comprende el motor o motores, de la pared del fuse­
laje del avión, en el lugar de acoplamiento con el mismo, 
cuyo acoplamiento se efectúa en una relación prácticamen­
te hermética al aire.

4. - Perfeccionamientos según la reivindicación
3, caracterizados porque dichos paneles de puerta pe des­
plazan horizontalmente y porque dichos paneles secundarios 
se desplazan verticaimente y porque se emplean medios de 
resorte que montan cada panel secundario en un panel de 
puerta para efectuar un movimiento limitado de ajuste ccn 
relación a dichos panáles.

5. - Perfeccionamientos según la reivindicación 4, 
caracterizados porque cada panel secundario comprende una 
sección inferior y una sección superior interconectada de 

una forma articulada para efectuar un movimiento basculan­
te relativo.

6. - Perfeccionamientos según la reivindicación 4, 
caracterizados porque cada panel secundario comprende dos
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secciones relativamente movibles, de las cuales una sección 
tiene un canto superior cóncavo hacia arriba contorneado 
para conformarse a una parte de la superficie del avión y 
medios que desplazan dicha sección ccn relación a la otra 
sección en dirección al avión y en sentido contrario al 
mismo.

7. - Perfeccionamientos según cualquiera de las rei­
vindicaciones 1 a 5, caracterizados porque dicho sistema 
supresor comprende también un conducto en el interior de
la cámara supresura para recibir el chorro de gases de 
exhaustación o escape procedente del motor de reacción, 
cuyo extremo de admisión del conducto se separa de dichos 
medios de cuerda; un detector de cambio de dirección so­
bre el quB incide el chorro gaseoso más alia de los me­
dios de conducto , desviando el chorro gaseoso en sentido 
ascendente y hacia atrás prácticamente en 1803; y una chi­
menea que rscibre el chorro gaseoso desviado de descarga 
expulsándolo a la atmósfera en sentido ascendente.

8. - Perfeccionamientos según la reivindicación 7, 
caracterizados porque la cámara supresora comprende me­
dios de conducto para admitir aire secundario desde el ex­
terior de la cámara introduciéndolo en el chorro gaseoso 
por delante de los mod-ios de conducto anteriormente cita­
dos.

9. - Perfeccionamientos según la reivindicación 1 , 
caracterizados porque la cámara supresora comprende una 
pluralidad de paneles sujetos a la misma, cada uno de cuyos 
paneles comprende: una chapa posterior plana; una chapa 
delantera ondulada y perforada sobre la que incide la ener­
gía sónica; una capa de fibra de vidrio tejida dispuesta30



contra la chapa ondulada; y una masa do material fibroso 
que rellena el espacio comprendido entre la fibra de vi­
drio tejida y la chapa posterior.

10. - Perfeccionamientos según cualquiera de las 
reivindicaciones 1 a S, caracterizados porque cuando el 
quién de reacción tiene un fuselaje, un ala en el fuse­
laje, una cola en el extremo del fuselaje, y un motor de 
reacción en el fuselaje, con un punto de descarga del 
chorro situado por delante do la cola, los citados medios 
de puerta reciben la cola del avión rodeando y cerrando 
herméticamente al fuselaje por delante del punto de des 
carga del motor de reacción.

11. -Perfeccionamientos en sistemas supresores
de ruido para aviones de reacción, tal y como queda sus­
tancialmente descrito en la presente Memoria e ilustrado 
en los dibujos adjuntos.

Esta Mam * .. tá-
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