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57© Resumen:
Superficie estabilizadora horizontal de aeronave.
Superficie estabilizadora horizontal (8) de aeronave en la
que el ángulo de flecha (40) de dicha superficie (8), sien-
do este ángulo (40) el que forma la proyección de la línea
de referencia de puntos al 25% de la cuerda local (19)
de la superficie estabilizadora horizontal (8) sobre un pla-
no perpendicular al plano de simetría (21) de la aeronave,
conteniendo además este plano a la dirección de vuelo de
la citada aeronave, con respecto al plano de simetría (21)
de la aeronave, es menor de 90 grados, estando medido
dicho ángulo (40) en la dirección de vuelo de la aerona-
ve. Además, la conexión estructural de la citada superficie
estabilizadora horizontal (8) al fuselaje (1) de la aeronave
se realiza a través de una cuaderna (13) de dicho fuselaje
(1).
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DESCRIPCIÓN

Superficie estabilizadora horizontal de aeronave.
Campo de la invención

La presente invención se refiere a una superficie
estabilizadora de aeronave, en particular a la configu-
ración de una superficie estabilizadora horizontal de
aeronave.
Antecedentes de la invención

La flecha de las superficies sustentadoras de las
aeronaves, o inclinación de dichas superficies susten-
tadoras en la dirección del vuelo, es una característica
de diseño de las aeronaves que vuelan a velocidades
cercanas a las del sonido y está motivada por conside-
raciones aerodinámicas. La ventaja aerodinámica de
la flecha reside en que los efectos adversos de com-
presibilidad, producidos por la sobrevelocidad de la
corriente sobre el perfil aerodinámico, que crecen con
el espesor relativo de dicho perfil, están relacionados
con la componente esencialmente perpendicular a la
línea del 25% de la cuerda de la superficie sustenta-
dora de la corriente de aire incidente sobre la aerona-
ve. Por tanto, para una velocidad de vuelo dada, una
superficie sustentadora con un ángulo de flecha da-
do estará sujeta a efectos de compresibilidad equiva-
lentes a los de una superficie sustentadora sin flecha
pero con un perfil aerodinámico de espesor relativo
igual al coseno del ángulo de flecha. Un mayor espe-
sor relativo del perfil, definido como la relación en-
tre el espesor máximo de dicho perfil y su longitud
en la dirección de vuelo o cuerda, redunda en un pe-
so estructural menor de la superficie sustentadora al
disminuir los esfuerzos sobre los revestimientos pro-
ducidos por las cargas aerodinámicas. No obstante, en
el vuelo a alta velocidad, característico de las grandes
aeronaves comerciales modernas, superficies susten-
tadoras con grandes espesores relativos de los perfi-
les aerodinámicos promueven los efectos adversos de
la compresibilidad del aire, que pueden llegar a ma-
nifestarse como ondas de choque sobre la superficie
sustentadora, con un incremento asociado de la resis-
tencia aerodinámica y otros fenómenos adversos para
el vuelo. Por tanto, la flecha de las superficies susten-
tadoras sirve para alcanzar un compromiso de diseño
entre el peso estructural de las mismas y el comporta-
miento aceptable en el vuelo a velocidades cercanas a
las del sonido.

El primer avión construido para el vuelo a alta ve-
locidad con un ángulo de flecha significativo fue el
Junkers 287 en 1945. Entre otras características pe-
culiares de este avión cabe destacar que el ángulo de
flecha de las alas es negativo, es decir, las puntas de
las alas están adelantadas en la dirección del vuelo
con respecto al encastre, o unión de las alas con el
fuselaje. Salvo muy contadas excepciones, como el
MBB/HFB 320, el Grumman X-29 y el Sukhoi 47,
todos ellos con alas de flecha negativa, la inmensa ma-
yoría de los aviones de alta velocidad han sido cons-
truidos con alas de flecha positiva. A pesar de ciertas
ventajas aerodinámicas de la flecha negativa, la razón
fundamental para el uso de flecha positiva en las alas
es que en el caso de que el avión se encuentre durante
el vuelo con una perturbación de la velocidad verti-
cal del aire o ráfaga, la deformación por flexión de un
ala con flecha positiva tiende a disminuir el ángulo de
ataque local de los perfiles del ala de manera que se
produce un alivio natural de las cargas aerodinámicas.
En el caso de un ala con flecha negativa, el efecto se

invierte de manera que al encontrar una ráfaga verti-
cal, la flexión del ala produce incrementos de ángulos
de ataque de los perfiles que tienden a aumentar las
cargas y la flexión. Esto supone que las alas con fle-
cha negativa tienden a soportar cargas de ráfaga signi-
ficativamente mayores que las alas de flecha positiva
y, por tanto, resultan más pesadas.

Las ventajas aerodinámicas asociadas a una con-
figuración de superficie sustentadora con flecha nega-
tiva son conocidas y están bien documentadas en la
literatura técnica aeronáutica. Dichas ventajas se pue-
den resumir en las siguientes:

- el menor ángulo de flecha de la línea de borde
de ataque de una superficie sustentadora con
flecha negativa comparada con una superficie
con flecha positiva, ambas para el mismo án-
gulo de flecha de la línea del 25% de la cuerda,
resulta en una menor tendencia del flujo aero-
dinámico a moverse a lo largo de la dirección
de la envergadura con una consiguiente reduc-
ción del coeficiente de fricción en la capa lí-
mite y por tanto menor resistencia aerodiná-
mica;

- el movimiento del aire en la dirección de la en-
vergadura es de la punta hacia el encastre en el
caso de una superficie sustentadora con flecha
negativa, lo que resulta en la posibilidad de al-
canzar mayores ángulos de entrada en pérdida
de sustentación aerodinámica que en el caso de
superficies sustentadoras de flecha positiva, en
las que el flujo transversal de aire en la direc-
ción de la envergadura arrastra la capa límite
hacia la punta o borde marginal, disminuyen-
do la energía de la capa límite en dicha zona,
que al tener mayor coeficiente de sustentación
local que la zona del encastre provoca la se-
paración de la capa límite con la consiguiente
entrada en pérdida de sustentación a un ángulo
de ataque menor que en el caso de la superficie
sustentadora con flecha negativa; mientras que
el mayor ángulo de entrada en pérdida de una
superficie estabilizadora horizontal con flecha
negativa permite aumentar la fuerza aerodiná-
mica máxima para una superficie dada o bien
reducir la superficie, y por tanto el peso y re-
sistencia aerodinámica, de la dicha superficie
sustentadora para la misma fuerza aerodinámi-
ca máxima si ésta es la consideración crítica de
diseño;

- la deformación elástica de la superficie susten-
tadora bajo carga aerodinámica, o deformación
aeroelástica, tiende a reducir los ángulos de
ataque locales de los perfiles en el caso de que
la superficie tenga flecha positiva y a aumentar-
los si la superficie tiene flecha negativa, con el
consiguiente aumento del gradiente de susten-
tación aerodinámica con el ángulo de ataque
en el caso de superficie con flecha negativa;
produciendo este incremento del gradiente de
sustentación un aumento de la maniobrabilidad
del avión con ala de flecha negativa, que puede
ser beneficioso en el caso de un avión militar
de combate pero suele considerarse perjudicial
para aviones comerciales, pues la sensibilidad
de la respuesta del avión a las ráfagas vertica-
les está asociada al gradiente de sustentación,
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con el que también aumentan las cargas inter-
nas y el peso de la estructura del ala, siendo
ésta la razón principal que justifica el poco uso
de alas de flecha negativa en aviación comer-
cial (el mencionado aumento del gradiente de
sustentación debido a la deformación aeroelás-
tica asociada a una superficie de flecha negati-
va resulta sin embargo deseable en el caso de
una superficie estabilizadora, puesto que per-
mite alcanzar el valor de la fuerza aerodinámi-
ca requerida para la función estabilizadora para
menores valores del ángulo de ataque de dicha
superficie).

A pesar de las ventajas aerodinámicas conocidas
mencionadas anteriormente, las alas de flecha nega-
tiva tienen asociadas complicaciones de comporta-
miento estructural que han limitado su uso en el dise-
ño de aviones y que pueden resumirse en las siguien-
tes:

- La deformación aeroelástica tiende a aumentar
las cargas estructurales y por tanto el peso de la
superficie sustentadora, en concreto el ala; así
mismo, el incremento de gradiente de sustenta-
ción del ala resulta en una mayor respuesta di-
námica del avión a la turbulencia y a las ráfagas
verticales y por tanto en menor confort de los
pasajeros. Sin embargo, en el caso de una su-
perficie estabilizadora horizontal de flecha ne-
gativa, esta mayor respuesta aerodinámica a las
perturbaciones hace a la superficie estabiliza-
dora más eficiente en su función de restaurar
la actitud del avión en el caso de que éste en-
cuentre durante el vuelo turbulencia o ráfagas
verticales y por tanto es un efecto deseable, a
diferencia de en el caso de las alas.

- La geometría del ala de flecha negativa, com-
plica la integración del tren de aterrizaje en un
avión comercial de ala baja debido a que el lar-
guero posterior forma un ángulo mayor de 90
grados con la parte posterior del fuselaje, con-
sideración que no aplica a las superficies esta-
bilizadoras.

- Debido al mayor ángulo de flecha de la línea de
borde de salida, los sistemas de alta sustenta-
ción de tipo “flap” pierden eficiencia aerodiná-
mica: esta consideración tampoco aplica a las
superficies estabilizadoras.

Las desventajas conocidas descritas anteriormen-
te ocurren particularmente en las alas pero no en las
superficies estabilizadoras, por lo que una superficie
estabilizadora horizontal de flecha negativa resulta-
ría más eficiente (en términos de tamaño, peso y re-
sistencia aerodinámica) que una superficie estabili-
zadora horizontal de flecha positiva, en el caso de
que ambas superficies estabilizadoras tengan su cen-
tro aerodinámico a la misma distancia del centro aero-
dinámico del ala, siendo el centro aerodinámico el
punto característico de una superficie sustentadora o
estabilizadora a efectos de cálculos de estabilidad y
control.

No se conoce, sin embargo el uso de superfi-
cies estabilizadoras horizontales con flecha negativa
en aviones para vuelo a alta velocidad, incluidos los
mencionados anteriormente con alas de flecha negati-
va.

Sumario de la invención
Así, la presente invención se refiere al campo de

las superficies estabilizadoras de las aeronaves, des-
arrollando en particular una configuración de estabili-
zador horizontal caracterizado por tener un ángulo de
flecha negativo, estando así los bordes marginales del
citado estabilizador adelantados respecto del encastre
de dicho estabilizador en el fuselaje de la aeronave en
la dirección del vuelo, de manera opuesta a la confi-
guración conocida. Adicionalmente, la configuración
estructural del estabilizador vertical y de las cuader-
nas del fuselaje de la aeronave serán tales que permi-
tan realizar la conexión del estabilizador horizontal de
la invención a la parte posterior de dicho fuselaje sin
que sea necesaria la apertura estructural del fuselaje
en una zona muy afectada por las cargas estructurales
introducidas por los estabilizadores horizontal y ver-
tical, y que es característica de la configuración cono-
cida y utilizada en las grandes aeronaves comerciales
modernas.

En una realización de la presente invención, la co-
nexión estructural del estabilizador horizontal al fuse-
laje de la aeronave se realiza entre puntos del larguero
delantero del estabilizador horizontal y una cuader-
na del fuselaje, de manera que no es necesaria una
apertura estructural en los revestimientos del fuselaje
afectados por la introducción de carga de los estabili-
zadores vertical y horizontal. Según la presente inven-
ción, para un mismo avión y valor absoluto del ángulo
de flecha de la línea del 25% de la cuerda local de la
superficie del estabilizador horizontal, con lo cual el
comportamiento aerodinámico a efectos de compre-
sibilidad en el vuelo a alta velocidad se mantiene, el
centro aerodinámico del estabilizador horizontal se-
gún la presente invención, siendo dicho centro el pun-
to geométrico que determina las características estabi-
lizadoras del estabilizador horizontal, está situado en
una posición equivalente a la posición que tendría en
un estabilizador horizontal de configuración conven-
cional conocida. Es decir, estando el centro aerodi-
námico en la misma posición que en configuraciones
convencionales, el comportamiento como estabiliza-
dor mejora, gracias a los efectos favorables del án-
gulo de flecha negativo, con lo cual, para un mismo
comportamiento global, se puede reducir el tamaño
del estabilizador y, por tanto, tener menor peso, coste
y resistencia.

La configuración del estabilizador horizontal de la
invención tiene como ventaja principal respecto de la
configuración clásica conocida que se elimina la aper-
tura estructural del fuselaje en una zona muy solicita-
da por las cargas introducidas por los estabilizadores
vertical y horizontal. Consecuentemente, se obtiene
una reducción del peso estructural del fuselaje al eli-
minarse los refuerzos requeridos por la apertura, al
tiempo que se incrementa la rigidez del fuselaje en
la zona de instalación del estabilizador horizontal, lo
que redunda en una mejora de la eficacia de dicho es-
tabilizador al reducirse las deformaciones del fuselaje
bajo carga aerodinámica.

Así mismo, la configuración de estabilizador ho-
rizontal de la invención permite, para una misma efi-
ciencia como superficie estabilizadora, reducir el área
de la dicha superficie debido a que la deformación
de la estructura bajo carga aerodinámica produce un
incremento de los ángulos locales de ataque con un
consiguiente aumento de la fuerza sustentadora. En
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el caso de las alas, este efecto produce mayores car-
gas internas en la estructura para una superficie alar
fija y determinada por el peso del avión y, por tan-
to, se considera negativo puesto que lleva a alas de
más peso. En el caso de una superficie estabilizadora
horizontal, cuando el área requerida de la dicha su-
perficie estabilizadora queda determinada por el ré-
gimen de incremento de fuerza aerodinámica con la
variación del ángulo de ataque o gradiente de susten-
tación, producido por ejemplo por la perturbación por
una ráfaga vertical en vuelo, el efecto de incremento
de carga aerodinámica por la flexibilidad de la estruc-
tura del dicho estabilizador con flecha negativa produ-
ce un incremento del dicho gradiente de sustentación
permitiendo, por tanto, reducir el área de la superficie
estabilizadora.

Adicionalmente, la presente configuración permi-
te, en el caso de que sea deseable, tener un ángulo de
diedro negativo en la superficie estabilizadora, es de-
cir, hacer que las puntas de la superficie estabilizadora
estén situadas por debajo del encastre. Las aeronaves
se diseñan de tal forma que, en caso de despegues o
aterrizajes con elevados ángulos de balanceo o eleva-
da inclinación lateral del avión, las superficies estabi-
lizadoras no toquen el suelo. Por consideraciones de
estabilidad y control cada aeronave tendrá un ángulo
de diedro óptimo, positivo (por encima del encastre)
o negativo (por debajo del encastre). En el caso de
que el ángulo de diedro óptimo sea negativo, las con-
figuraciones convencionales de superficies estabiliza-
doras horizontales, con flecha positiva, presentan la
limitación geométrica del ángulo que ha de guardar-
se en el despegue. Así, debido a la flecha positiva de
las configuraciones convencionales de las superficies
estabilizadoras horizontales, si éstas tienen diedro ne-
gativo, es posible que se produzca el contacto con el
suelo en las posibles actitudes del avión cerca del sue-
lo.

Otras características y ventajas de la presente in-
vención se desprenderán de la descripción detallada
que sigue de una realización ilustrativa de su objeto
en relación con las figuras que le acompañan.
Descripción de las figuras

La Figura 1 muestra una vista esquemática en
perspectiva del fuselaje posterior y de los estabiliza-
dores y timones de un avión comercial moderno, en
donde se muestran esquemáticamente la disposición
de los actuadores y los herrajes de charnela para un
estabilizador horizontal con flecha positiva, según el
estado de la técnica conocido.

La Figura 2 representa una vista esquemática en
sección por el plano de simetría del avión del fu-
selaje posterior y de los estabilizadores y timones
de un avión comercial moderno, en donde se mues-
tran esquemáticamente la disposición de los actua-
dores, los herrajes de charnela y la apertura estruc-
tural en el fuselaje para un estabilizador horizon-
tal con flecha positiva según el estado de la técnica
conocido.

La Figura 3 muestra una vista detallada en sección
por un plano horizontal del fuselaje posterior de una
aeronave comercial moderna, donde, en la parte supe-
rior de la figura se muestra un estabilizador horizon-
tal con flecha positiva así como los herrajes de cone-
xión al fuselaje según el estado de la técnica conocido,
mostrándose en la parte inferior un estabilizador ho-
rizontal con flecha negativa según la presente inven-
ción, incluyendo los herrajes de conexión estructural

al fuselaje así como la disposición de las superficies
de control o elevadores.

La Figura 4 representa una vista esquemática en
perspectiva del fuselaje posterior y de los estabiliza-
dores y timones de un avión comercial moderno, en
donde se muestran esquemáticamente la disposición
de los actuadores y los herrajes de charnela para un
estabilizador horizontal con flecha negativa según la
presente invención.

La Figura 5 representa una vista esquemática en
sección por el plano de simetría del avión del fusela-
je posterior y de los estabilizadores y timones de un
avión comercial moderno, en donde se muestran es-
quemáticamente la disposición de los actuadores, los
herrajes de charnela y la apertura estructural en el fu-
selaje para un estabilizador horizontal con flecha ne-
gativa según la presente invención.
Descripción detallada de la invención

Así, la presente invención se refiere a un estabi-
lizador horizontal con flecha negativa situado en la
parte posterior de una aeronave en el que la posición
de su centro aerodinámico es igual a la posición del
centro aerodinámico de un estabilizador horizontal de
configuración convencional equivalente. Además, el
estabilizador horizontal de flecha negativa de la in-
vención evita la necesidad de tener que realizar una
apertura estructural en la parte posterior del fuselaje
afectada por las cargas del estabilizador vertical, todo
ello permitiendo además aprovechar las ventajas aero-
dinámicas asociadas a las superficies sustentadoras de
flecha negativa.

Las características del estabilizador horizontal de
la presente invención se comprenderán mejor al des-
cribir una realización preferente de una superficie es-
tabilizadora con flecha negativa de un avión comercial
moderno, tal y como se representa en las figuras 3 (in-
ferior), 4 y 5.

Así, la invención se refiere a una superficie esta-
bilizadora horizontal 8 con flecha negativa, tal que el
ángulo de flecha 40 que forma la proyección de la lí-
nea de referencia de puntos al 25% de la cuerda local
19 de la superficie estabilizadora horizontal 8 sobre
un plano perpendicular al plano de simetría 21 de la
aeronave y que contiene a la dirección de vuelo de la
citada aeronave, con respecto al plano de simetría 21,
es menor de 90 grados (ver Figura 3, inferior), estan-
do dicho ángulo 40 medido en la dirección de vuelo.
El ángulo de diedro de la superficie estabilizadora ho-
rizontal 8 de la invención puede ser negativo, de tal
modo que el extremo de dicha superficie 8 esté situa-
do por debajo del encastre de dicha superficie 8 con
el fuselaje 1 de la aeronave. El ángulo diedro es el
que forma la línea del 25% de la cuerda 19 de la su-
perficie estabilizadora horizontal 8 con respecto a la
proyección de dicha línea en el plano de simetría 21
de la aeronave, siendo además este plano paralelo a
la dirección de vuelo de la citada aeronave. El ángu-
lo de diedro de la superficie estabilizadora horizontal
8 también puede ser positivo, estando entonces situa-
do el extremo de dicha superficie 8 por encima del
encastre de dicha superficie 8 con el fuselaje 1 de la
aeronave.

En la presente invención, la conexión estructural
de la superficie estabilizadora horizontal 8 al fuselaje
1 de la aeronave se realiza a través de una cuader-
na 13 del citado fuselaje 1, por lo que no requiere de
la realización de una apertura estructural 7 típica de
la configuración convencional mostrada en las Figu-
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ras 1, 2 y 3 (superior), donde la conexión se realiza a
través de herrajes 6 conectados a una cuaderna 4 de
modo que las cargas introducidas en el fuselaje 1 por
el estabilizador vertical 2 y por el propio estabiliza-
dor horizontal 3 en la sección del fuselaje 1 afectada
por la apertura estructural 7 requieren de la introduc-
ción de refuerzos específicos en dicho fuselaje 1. La
conexión estructural entre la superficie estabilizadora
horizontal 8 y el fuselaje 1 de la aeronave de la inven-
ción comprende al menos una conexión adicional 14
que proporciona estabilidad estructural a la superficie
8 y que puede corresponder a un mecanismo de actua-
ción 14 que permita el trimado o giro de la superficie
estabilizadora 8 alrededor de un eje perpendicular al
plano de simetría 21 de la aeronave, de manera que la
sección del fuselaje 1 que recibe y transmite las cargas
del estabilizador vertical 2 no tiene una apertura para
permitir la instalación de la superficie estabilizadora
horizontal 8.

Así, la superficie estabilizadora horizontal 8 de la
presente invención es “trimable”, es decir, se puede
girar hacia arriba o hacia abajo, un ángulo típicamen-
te menor de 30 grados, en cada dirección alrededor
de un eje perpendicular al plano de simetría del avión
21 y que pasa por los puntos de anclaje estructural 10
a una cuaderna 13 del fuselaje 1. El giro de la dicha
superficie estabilizadora 8 se efectúa mediante la ac-
tuación de un dispositivo mecánico 14 que puede ser
de tipo tornillo sinfín o de cualquier otro tipo de los
utilizados para producir el movimiento de las superfi-
cies estabilizadoras y de control de las aeronaves.

En la presente invención, la parte trasera del fuse-
laje 15 sólo soporta cargas aerodinámicas e inerciales
y no cargas introducidas por los estabilizadores hori-
zontal 8 y vertical 2, por lo que no requiere de refuer-
zos específicos en la apertura estructural 22 necesaria
para el paso de la estructura central 16 del estabiliza-
dor horizontal 8.

Según una realización de la presente invención el
borde de ataque del estabilizador horizontal 8 com-
prende una extensión local 9 en la dirección de vue-
lo de la aeronave, en la zona adyacente al fuselaje 1.
La extensión local 9 tiene preferiblemente una forma

esencialmente triangular, estando diseñada para com-
pensar la pérdida de velocidad del flujo de aire en la
capa límite del fuselaje 1 de manera que evite la for-
mación de torbellinos de herradura alrededor del en-
castre de la dicha superficie estabilizadora 8 con dicho
fuselaje 1 a pequeños ángulos de ataque de la citada
superficie estabilizadora horizontal 8.

La extensión 9 del borde de ataque de la superfi-
cie estabilizadora horizontal 8 en la zona adyacente
al fuselaje 1 de la aeronave está diseñada de manera
que el radio de curvatura del borde de ataque de dicha
extensión 9 es menor que en el resto del borde de ata-
que del estabilizador horizontal 8 para provocar una
separación controlada del flujo aerodinámico a altos
ángulos de ataque de la citada superficie 8 en la for-
ma de un torbellino que retrasa la separación genera-
lizada del flujo aerodinámico sobre la dicha superficie
estabilizadora 8, conocida como entrada en pérdida, y
que por tanto aumenta el ángulo de ataque máximo en
el que la dicha superficie estabilizadora 8 es efectiva.

Según una realización de la invención, la porción
más cercana del borde de salida del estabilizador ho-
rizontal 8 al plano de simetría 21 del avión es esen-
cialmente perpendicular a dicho plano.

En una realización de la invención, al menos una
porción del borde de salida del estabilizador horizon-
tal 8 en la parte más cercana al plano de simetría 21
del avión tiene un ángulo de flecha mucho menor que
en la porción exterior del borde de salida de mane-
ra que el estabilizador horizontal 8 comprende en su
zona interior al menos una superficie de control lla-
mada elevador interior 11, siendo el borde de salida
de dicho elevador interior 11 esencialmente perpendi-
cular al plano de simetría 21. A su vez, el estabiliza-
dor horizontal 8 comprende al menos una superficie
de control denominada elevador exterior 12 que ocu-
pa la porción más alejada del plano de simetría 21 del
avión, en la zona exterior del borde de salida de dicha
superficie 8.

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 horizontal (8) de una
aeronave caracterizada porque el ángulo de flecha
(40) de dicha superficie (8), siendo dicho ángulo (40)
el que forma la proyección de la línea de referencia de
puntos al 25% de la cuerda local (19) de la superficie
estabilizadora horizontal (8) sobre un plano perpendi-
cular al plano de simetría (21) de la aeronave, conte-
niendo además este plano a la dirección de vuelo de
la citada aeronave, con respecto al plano de simetría
(21) de la aeronave, es menor de 90 grados, estando
medido dicho ángulo (40) en la dirección de vuelo de
la aeronave.

2. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según la reivindicación 1 caracterizada
porque la conexión estructural de la citada superficie
estabilizadora horizontal (8) al fuselaje (1) de la aero-
nave se realiza a través de una cuaderna (13) de dicho
fuselaje (1).

3. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según la reivindicación 2 caracterizada
porque la conexión estructural entre la superficie esta-
bilizadora horizontal (8) y el fuselaje (1) de la aerona-
ve comprende al menos una conexión adicional (14)
fijada a la estructura central (16) de la superficie (8),
que proporciona estabilidad estructural a la citada su-
perficie (8).

4. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según la reivindicación 3 caracterizada
porque la conexión adicional (14) es tal que permite
el trimado o giro de la citada superficie estabilizado-
ra (8) alrededor de un eje perpendicular al plano de
simetría (21) de la aeronave.

5. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según la reivindicación 4 caracterizada
porque el trimado o giro de la citada superficie es-
tabilizadora (8) es menor de 30º en cada dirección de
giro.

6. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores caracterizada porque la posición del centro
aerodinámico de la citada superficie estabilizadora (8)
está situado en un lugar equivalente al de su posición
en un estabilizador horizontal de configuración con-
vencional, para una misma aeronave y un mismo va-
lor absoluto del ángulo de flecha de la línea de 25%
de la cuerda local (19) de la superficie (8).

7. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores caracterizada porque la configuración de la
citada superficie (8) es tal que tiene un ángulo de die-
dro negativo, de tal modo que el extremo de dicha su-
perficie (8) está situado por debajo del encastre de di-
cha superficie (8) con el fuselaje (1), siendo el ángulo

diedro el que forma la línea del 25% de la cuerda (19)
de la superficie estabilizadora horizontal (8) con res-
pecto a la proyección de dicha línea sobre un plano
perpendicular al plano de simetría (21) de la aerona-
ve.

8. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones 1-
6 caracterizada porque la configuración de la citada
superficie (8) es tal que tiene un ángulo de diedro po-
sitivo, de tal modo que el extremo de dicha superficie
(8) está situado por encima del encastre de dicha su-
perficie (8) con el fuselaje (1), siendo el ángulo diedro
el que forma la línea del 25% de la cuerda (19) de la
superficie estabilizadora horizontal (8) con respecto a
la proyección de dicha línea sobre un plano perpendi-
cular al plano de simetría (21) de la aeronave.

9. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores caracterizada porque el borde de ataque de
la citada superficie estabilizadora horizontal (8) com-
prende una extensión local (9) en la dirección de vue-
lo de la aeronave, en la zona adyacente al fuselaje (1)
de la misma, para compensar la pérdida de velocidad
del flujo de aire en la capa límite del fuselaje (1) de
manera que se evite la formación de torbellinos de
herradura alrededor del encastre de la dicha superficie
estabilizadora (8) con dicho fuselaje (1), a pequeños
ángulos de ataque de la citada superficie estabilizado-
ra horizontal (8).

10. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según la reivindicación 9 caracterizada
porque la extensión local (9) del borde de ataque de
la citada superficie estabilizadora horizontal (8) tiene
una forma esencialmente triangular.

11. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores, caracterizada porque la porción más cerca-
na del borde de salida de la citada superficie (8) al
plano de simetría (21) de la aeronave es esencialmen-
te perpendicular a dicho plano de simetría (21).

12. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores, caracterizada porque comprende además en
su zona más cercana al plano de simetría (21) de la
aeronave al menos una superficie de control denomi-
nada elevador interior (11), siendo el borde de salida
de dicho elevador interior (11) esencialmente perpen-
dicular al plano de simetría (21) de la aeronave.

13. Superficie estabilizadora horizontal (8) de una
aeronave según cualquiera de las reivindicaciones an-
teriores, caracterizada porque comprende además al
menos una superficie de control denominada elevador
exterior (12) situada en la porción más alejada del pla-
no de simetría (21) de la aeronave, en la zona exterior
del borde de salida de dicha superficie (8).
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OPINIÓN ESCRITA 

 

Nº de solicitud: 200803581 
  
  

1. Documentos considerados.- 
 
A continuación se relacionan los documentos pertenecientes al estado de la técnica tomados en consideración para la 
realización de esta opinión. 
 

Documento Número Publicación o Identificación Fecha Publicación 
D01 FR 2898583 A1 (AIRBUS FRANCE) 21.09.2007 
D02 ES 2291113 A1 (AIRBÚS ESPAÑA) 28.02.2006 
D03 PUTMAN, Terrill W., X-29 Flight-Research Program. Technical 

Memorandum 86025. Edwards, CA: NASA Ames Research 
Center. Enero 1984. Figura 3. [Recuperado el 23.01.2012]. 
Recuperado de Internet:  
http://www1.nasa.gov/centers/dryden/pdf/87965main_H-1199.pdf 

01.1984 

D04 GB 2243126 A (GEORGIEV) 23.10.1991 
D05 US 20050178911 A1 (ARMAND) 18.08.2005 

 
2. Declaración motivada según los artículos 29.6 y 29.7 del Reglamento de ejecución 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 declaración 
 
La solicitud de invención presentada contiene una reivindicación principal o independiente de aparato y doce 
reivindicaciones más dependientes de la anterior. Dicha invención define como objeto técnico de la misma, según se 
expresa en las primeras líneas de la reivindicación principal, una superficie estabilizadora horizontal; dicho objeto técnico se 
centra funcionalmente o como aplicación, según se continúa en el preámbulo de dicha reivindicación principal, en el campo 
de las aeronaves. La parte esencial de la invención que destaca el solicitante como novedosa frente al estado de la técnica 
de cara a resolver el problema técnico planteado y, por tanto, las características técnicas substanciales del aparato que de 
manera necesaria o suficiente afrontan dicho problema técnico, establecidas según el solicitante en la parte caracterizadora 
de la reivindicación independiente, se centra en que el ángulo de flecha de dicha superficie es menor de 90°, medido desde 
la frontal en el sentido de vuelo de la aeronave. 
 
El documento D01 se considera el estado de la técnica más próximo. Este documento francés, que forma parte del mismo 
sector técnico, presenta una disposición de motor central sobre la parte trasera del fuselaje en combinación con unos planos 
de cola que intentan amortiguar la transmisión del ruido generado por dicho motor. El empenaje horizontal puede ser de tipo 
regulable o trimable de inclinación variable. El plano horizontal de cola tiene flecha invertida, con un cajón del empenaje 
horizontal que soporta al mismo y cuya parte central atraviesa el interior del la parte trasera del fuselaje. También presenta 
ángulo de diedro positivo. El documento D01 es, por tanto, relevante en lo que concierne a esta reivindicación 1. 
 
El documento D02 está también bastante relacionado con la solicitud de invención presentada y también forma parte del 
mismo sector tecnológico. Se trata de un documento español y muestra un sistema de acoplamiento pivotante de un 
empenaje al fuselaje de cola de un avión. El cajón central del empenaje está articulado, en un eje de giro horizontal 
transversal al eje longitudinal del avión, a una estructura de cuaderna mediante medios de articulación. El empenaje puede 
girar arriba y abajo respecto a dicho eje horizontal en respuesta al accionamiento de medios actuadores conectados al 
empenaje y a un elemento estructural del avión. La consideración combinada de estos dos documentos puede concernir a 
las características técnicas substanciales del aparato presentadas en la parte caracterizadora de las reivindicaciones 
dependientes 2-4 y, por tanto, podría verse afectada la actividad inventiva de dichas reivindicaciones. 
 
El documento D03 está también bastante relacionado con la solicitud de invención presentada y también forma parte del 
mismo sector tecnológico. Se trata de un documento no-patente norteamericano y muestra el diseño de un avión 
experimental de alas con flecha invertida, no de un empenaje. En la zona del encastre de las alas puede observarse que el 
borde de ataque dibuja una extensión local hacia proa de forma esencialmente triangular. La consideración combinada de 
los documentos D01 y D03 puede concernir a las características técnicas substanciales del aparato presentadas en la parte 
caracterizadora de las reivindicaciones dependientes 9-10 y, por tanto, podría verse afectada la actividad inventiva de dichas 
reivindicaciones. 
 
El documento D04 está también bastante relacionado con la solicitud de invención presentada y también forma parte del 
mismo sector tecnológico. Se trata de un documento británico y muestra un diseño de aeronave con alas y empenaje 
horizontal con flecha invertida. El empenaje presenta el borde de salida perpendicular al plano de simetría, así como el 
respectivo de la superficie de control. El documento D04 es, por tanto, relevante en lo que concierne a la reivindicación 1. 
 
El documento D05 está también bastante relacionado con la solicitud de invención presentada y también forma parte del 
mismo sector tecnológico. Se trata de un documento estadounidense y muestra un diseño de aeronave con el empenaje 
horizontal con flecha invertida. También presenta ángulo de diedro negativo. El documento D05 es, por tanto, relevante en lo 
que concierne a la reivindicación 1. 
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Nº de solicitud: 200803581 
  

 
Asimismo, las reivindicaciones dependientes 2-13 podrían encontrarse descritas en alguno de los documentos citados, al 
menos en sus características técnicas esenciales, o, igualmente, y tomando en consideración que algunas características 
técnicas de dichas reivindicaciones dependientes 2-13 pueden ser estimadas como ampliamente conocidas en el estado de 
la técnica o que pueden ser meras yuxtaposiciones de otras características de diseño propias del desarrollo o trabajo técnico 
normal y no inventivo de un experto en la materia, las dichas reivindicaciones dependientes 2-13 pueden presentar un 
reducido contenido de salto inventivo que fuera susceptible de ampliar o complementar el correspondiente de la 
reivindicación principal. 
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