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RESUMO

FRARE, E. J. C. Análise estrutural computacional de um montante de motor
turbo-hélice.. 2025. 70 p. - Escola de Engenharia de São Carlos, Universidade de São
Paulo, São Carlos, 2025.

Relatório da análise estrutural computacional do projeto de um montante de motor turbo-
hélice para aeronave projetado pelos alunos da matéria “Projeto de Aeronaves” durante o
ano de 2024. Esta análise estrutural será feita utilizando o pacote Patran-Nastran - 2024.1,
pacote computacional amplamente aplicado na indústria aeroespacial para simulações
estruturais. O presente relatório tem como objetivo estudar o cumprimento de um dos
requisitos indicados na FAR 23AMD65 dos montantes de motor requeridos de aeronaves
de categoria Normal, seguindo a norma ASTM-3116. São apresentados os requisitos, meios
de cumprimento (MOC), o projeto conceitual do montante e análise computacional desse
elemento estrutural.

Palavras-chave: Estrutura Aeronáutica. MEF. Meios de Cumprimento. Patran. Nastran.
Turbo-hélice





ABSTRACT

FRARE, E. J. C. Model for TCC in LATEX using the USPSC Package to the
EESC. 2025. 70 p. - Escola de Engenharia de São Carlos, Universidade de São Paulo,
São Carlos, 2025.

Report on the computational structural analysis of the pylon of an aircraft turboprop
engine designed by the students during the course “Aircraft Design” on the year 2024.
This structural analysis will be carried out using the Patran-Nastran - 2024.1 package,
a FEA program widely used in the aerospace industry for structural simulations. The
purpose of this report is to study compliance with one of the requirements indicated
in FAR 23-AMD65 for the engine pylons of Normal category aircraft, following to the
ASTM-3116 standard. The requirements, means of compliance (MOC), conceptual design
of the upright and computational analysis of this structural element are presented.

Keywords: Airframe. FEA. Means Of Compliance. Patran. Nastran. Turbo-Prop.
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1 INTRODUÇÃO

Este trabalho trata da análise de requisitos aplicáveis, criação de meios de compri-
mento, projeto e análise de uma estrutura aeronáutica, mais precisamente do montante de
um motor turbohélice pusher, no âmbito do projeto detalhado da aeronave, cujo design foi
feito pelos alunos das disciplinas Projeto de Aeronaves I e Projeto de Aeronaves II, respec-
tivamente de códigos SAA 0200 e SAA 0201. Já foi preparado, durante essas disciplinas, as
fases de projeto conceitual e preliminar, nas quais preparam-se dados macro da aeronave,
como peso, velocidade, materiais e motorização. Tendo essa base, é possível, levando em
consideração as normas aplicáveis, fazer o projeto detalhado do avião, no qual se faz, entre
outras análises, simulações das estruturas da aeronave esta sendo o foco deste trabalho.

Como é possível notar no projeto acima, esta aeronave é pequena, com o objetivo
do transporte de passageiros à média distância. Sua ocupação máxima é de 11 passageiros,
tendo sido projetada com foco no mercado da aviação privada e com um peso máximo
de decolagem de 6446.01 kg, sendo assim, projetada para certificação segundo a parte
23 das normas FAR (Federal Aviation Regulation)(FAA, 2023). Nota-se também nesse
projeto a configuração peculiar dos motores da aeronave: as hélices estão em configuração
de empurrar a aeronave, ao contrario de a puxar, como é regular na maioria das aeronaves,

Figura 1 – Aeronave projetada

Fonte: Elaborada pelo autor
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essa configuração é denominada pusher e aliada a asa de alto alongamento, são algumas
das principais características diferenciais desta aeronave.

1.1 Objetivos

Este trabalho tem por objetivo fazer uma análise do ambiente regulatório em que
se pretende certificar a aeronave projetada, e com base nele e em normas aceitas pela
indústria criar meios de cumprimento dos requisitos de certificação. Com base em um
desses requisitos, posteriormente se faz uma análise computacional da estrutura da para
estudar se o montante proposto cumpre com o MOC escolhido para a análise.
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2 FUNDAMENTAÇÃO

Nesta seção, serão analisadas as normas que se aplicam à homologação da aeronave,
em especial no âmbito estrutural. Começando a análise, tem-se três principais conjuntos
de legislação que podem ser aplicados à homologação de produtos aeronáuticos brasileiros
semelhantes à aeronave escolhida: o Regulamento Brasileiro da Aviação Civil número 23
(RBAC 23), criado pela Agencia Nacional de Aviação Civil (ANAC), a Federal Aviation
Regulations Part 23 (FAR 23 ), feito pelo Federal Aviation Association (FAA) e as Certifi-
cation Specifications for Normal-Category Aeroplanes (CS-23 ) compliado pela European
Union Aviation Safety Agency (EASA).

2.1 Análise Comparativa da Regulamentação

Essa análise será uma base para a definição dos Meios de Comprimento (MOCs)
dos requisitos aplicáveis para o montante dos motores da aeronave. Iniciaremos pelos
requisitos presentes na regulamentação brasileira, por ser a mais breve:

2.1.1 RBAC 23

Desde sua incepção o Regulamento Brasileiro da Aviação Civil número 23, original-
mente chamado Regulamento Brasileiro de Homologação Aeronáutica número 23 adota
requisitos semelhantes àqueles presentes na legislação americana, a FAR 23. Os requisitos,
no entanto eram alterados afim de atender a algumas peculiaridades do mercado aeronáu-
tico brasileiro, ainda assim, com o tempo e uma busca de homogenizar a homologação
aeronáutica mundial, a ANAC junto à outras agencias reguladoras passou a aceitar em
sua integridade a utilização das versões mais recentes da legislação americana para a
certificação de aeronaves de categoria normal.

"Para concessão de certificados de tipo para aviões categoria normal, será adotado
integralmente, na língua inglesa, o regulamento Title 14 Code of Federal Regulations Part
23 original, alterado pelas emendas 23-1 a 23-65, estando esta última em vigor desde 9 de
dezembro de 2022, da autoridade de aviação civil, Federal Aviation Administration - FAA,
do Department of Transportation dos Estados Unidos da América. "(ANAC, 2024)

2.1.2 FAR 23

Esse conjunto de requisitos aeronáuticos americano é mundialmente aceito, como
evidenciado acima no regulamento brasileiro. Originalmente, a FAR 23 possuía um amplo
leque de regras as quais haviam de ser todas seguidas, a depender da categoria de aeronave
certificada, levando sempre a um processo muita vezes moroso e engessado de certificação.
Atualmente no entanto, o FAA assim como outras agencias que aceitam a certificação
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utilizando a FAR, rege um processo em que o requerente de certificação propõe, discute e
compila junto da autoridade um conjunto de requisitos aplicáveis a operação e meios de
cumprimento desses requisitos.

Como este trabalho trata de uma análise estrutural computacional dos montantes
dos motores, a subparte deste regulamento que principalmente nos compete é a subparte
C, em que se discutem os requisitos para a elaboração do envelope de voo, determinação
das cargas de voo e solo da aeronave e por fim, as condições de carga aplicáveis a cada
componente. As versões mais recentes da FAR 23, entretanto, parecem ser bastante rasas
em seus requisitos, deixando-os ser bastante abrangentes e por vezes pouco específicos,
isso se deve a filosofia atual do FAA de aproveitar outros conjuntos de regulamentações
para apoio da FAR e dos aplicantes de certificação. Com base nisso, posteriormente para
a criação dos modos de cumprimento dos requisitos será estudado um conjunto de regras
criado pela ASTM para a certificação de estruturas aeronáuticas.

2.1.3 CS - 23

A documentação proposta pela agencia europeia (EASA, 2023) é bastante diferente,
tanto das versões anteriores da FAR e do RBAC, quanto das versões mais atuais desses
regulamentos, uma vez que na totalidade do documento em sua versão mais recente há
um enfoque bastante grande não nos requisitos em sí, os quais são citados de emendas
anteriores do documento, mas sim nos meios de cumprimento aceitáveis para que sejam
cumpridos os requisitos, isto é, uma avaliação semelhante à do FAA, mas mais direta
colocando explicitamente nos requisitos quais os meios de cumprimento que a agencia
aceita.

Essa abordagem da EASA facilita a descoberta de conjuntos normativos auxiliares
que facilitam a criação dos meios de cumprimento, em especial sempre citado nessa CS
são as normas da ASTM, em concordância com o recém indicado pela FAR como normas
aplicáveis para a criação de MOCs.

2.2 Criação do Meios de Cumprimento

Tendo essa analise como base essa análise do ambiente regulatório e a semelhança
entre essas bases de certificação é importante focar o projeto em uma delas apenas. A
base escolhida, por ser amplamente seguida e pela simplicidade em seus requisitos, com
abertura a maior dissecação nos MOCs é a FAR 23, a qual também foi amplamente
utilizada durante a preparação do projeto da aeronave.

A far possui uma parte bastante breve no que tange a certificação de montantes de
aeronaves, sendo focada principalmente em dois requisitos: o requisito 2225(a) nas partes
1 e 2. O texto do requisto, traduzido diz o seguinte:
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"2225 - O aplicante deve determinar as cargas estruturais de projeto agindo em:
(a) Cada montante de motor e sua estrutura suportante de tal forma que ambos sejam
projetados para suportar as cargas resultantes de (1) Operação do motor combinado com
as cargas de manobra e rajadas e (2) Para motores não alternativos, parada repentina do
motor. "(FAA, 2023)

Com base nesses requisitos devem-se criar as formas como será comprovada para a
autoridade que serão cumpridos: os meios de cumprimento. Boa parte desses meios, no
entanto devem ser aprovados pelas autoridades certificadoras, uma forma de simplificar
esse processo é se basear em meios já amplamente considerados válidos um desses é a norma
ASTM F3116/F3116M Standard Specification For Design Loads and Conditions(ASTM,
2018).

Essa norma compõe uma vesta gama de requisitos que destrincham e propõem
meios para cumprir os requisitos de condições e cargas de projeto das aeronaves que são
certificados segundo a FAR 23 no qual se enquadra a aeronave a se certificar. A seção 6
dessa norma indica como serão os meios de cumprimento necessários para satisfazer os
requisitos da FAR 23, esses meios de cumprimento, já ajustados a aeronave estudada neste
trabalho e para as análises subsequentes, são apresentados na tabela 1.
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Tabela 1 – Meios de Cumprimento baseados da ASTM F3116

Número do MOC Seção ASTM Meio de Cumprimento
1 FAR23.2225 (a) (1): Cada montante de motor deve ser projetado

para aguentar as cargas resultantes da operação dos motores combi-
nada com as cargas de rajadas e movimentação da aeronave

1(a) 6.1.1.1 Analise computacional: Torque limite correspondente
à potencia de decolagem do motor, velocidade das
hélices nessa configuração e fator de carga 2,31 nas
forças aplicadas.

1(b) 6.1.1.2 Analise computacional: Torque limite do motor corres-
pondente à 1,25 vezes a média da potência máxima
continua e fator de carga 3,09 nas formas aplicadas.

1(c) 6.1.1.3 Analise computacional: Torque limite correspondente
à potencia de decolagem do motor, velocidade das
hélices nessa configuração, multiplicado pelo fator de
1,6

1(d) 6.1.2.2 Analise computacional: Torque limite do motor cau-
sado pela maior aceleração do motor

1(e) 6.2.1 Análise computacional: Carga limite na direção lateral
no motor de não menor que 1,33

1(f) 6.3.1.2 Análises Computacionais: Considerando as cargas gi-
roscópicas inerciais e aerodinâmicas com o motor e
hélices na configuração máxima continua e cada com-
binação de: 2,5 radianos por segundo de guinada, 1
radiano por segundo de arfagem, fator de carga de
2,5, empuxo máximo continuo e limites do envelope
de rajadas em voo.

1(g) 6.1.2.2 Análise computacional: Torque limite gerado pela ace-
leração máxima do motor

2 FAR23.2225 (a) (1): Cada montante de motor deve ser projetado
para aguentar as cargas resultantes da parada repentina do motor

2(a) 6.1.2.1 Análise computacional: Torque gerado pela parada
repentina devido a mal-funcionamento ou falha estru-
tural do motor em operação, para análise estática, deve
ter margem de segurança de, pelo menos 1,5

Fonte: Elaborado pelo autor.

Algumas fatores importantes podem ser notadas nesta tabela: a primeira é a
natureza dos meios de cumprimento propostos: todos são análises computacionais, isso
se deve a maior facilidade de no estado atual do projeto cumprir com esses meios. Além
disso, para a criação de meios de cumprimento de ensaios demandam um conjunto maior
de normas, as quais saem do escopo deste trabalho.

Como indicado anteriormente, apenas um destes requisitos será estudado mais a
fundo durante a execução deste trabalho. O meio de cumprimento considerado o mais
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interessante para a análise é o meio número 2(a), que tange a análise para cumprimento
do requesto 23.2225(a)(2), ou seja o requisito que dita a importância dos montantes de
motor de suportarem as cargas advindas da parada repentina do motor.
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3 METODOLOGIA

A Metodologia de analise desta análise estrutural da aeronave será dividida em
quatro fases principais: Cálculo das cargas aplicadas á estrutura, criação do modelo do
montante de um dos motores em conformidade com o projetado anteriormente, análise
do modelo computacional afim de conseguir as tenções internas da estrutura e por fim
calculo das margens de segurança desse modelo.

3.1 Cargas

As cargas aplicadas no modelo são bastante simples: são divididas em 3, afim
de considerar o momento mais crítico em que ocorre um travamento do eixo do motor:
considera-se que o motor está com potência de decolagem no momento do ocorrido. Duas
cargas mais simples são as de Tração do motor (T) e o peso do grupo moto-propulsor
(W). Essas cargas são as seguintes, calculadas durante os estudos do projeto da aeronave.
A terceira é o objeto principal de estudo desta análise: o torque gerado pelo travamento
do eixo do motor, ele é bastante critico e de valor bastante alto, principalmente pela
velocidade de rotação desse eixo e a inércia das pás da hélice. Vários dos valores presentes
nesta seção foram estimados, para melhorar a caracterização dessas estruturas, deve-se
portanto criar-se experimentos para estudar o torque de travamento desse sistema, em
especial o tempo de travamento.

3.1.1 Torque de travamento

O calculo desse torque será feito analiticamente utilizando a inércia do sistema
Hélice-Eixo-turbina/compressor, cada um desas partes será modelada separadamente e
posteriormente seus momentos angulares serão somados e por fim convertidos no torque
médio gerado pelo travamento. Inicia-se esse cálculo pela criação de um modelo análogo
mais simples mas ainda bem representativo desse sistema.

3.1.1.1 Hélices

Para o cálculo do momento angular das hélices desse motor considera-se que elas
são formadas por seis barras, uma por pá, com 1,3m de comprimento apoiada em uma de
suas pontas. A formula usada para esse calculo é apresentada na equação 3.1:

Ipa = 1
3m · R2 (3.1)

Durante a elaboração do projeto foi calculado que a massa de uma pá é de 2,5
kg, e a aeronave possui 6 pás. Com base nesses cálculos tem-se que a inércia da hélice é
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de: Ihelice = 8, 45kg·m2. Com base nessa inércia, é possível calcular o momento angular
multiplicando o valor de inércia pela velocidade angular dessa hélice. No regime considerado,
isto é, potência máxima gerada pelo motor a velocidade N2 (do eixo da hélice) é de 2000
RPM, vide suas especificações do certificado de tipo (TCDS) (PW, 2022). Com base nessas
especificações calcula-se que o momento angular é de Mhelice = 1769, 76kg·m2/s.

3.1.1.2 Eixo

Para simplificação o eixo do motor é um cilindro homogêneo que gira ao redor
do próprio eixo, com diâmetro de 10 cm e comprimento de 1 metro, com base a dados
retirados do projeto da aeronave. Assim tem-se a massa desse eixo como sendo no entorno
de m = 61, 65kg. A formula para o calculo é apresentada na equação 3.2:

Ieixo = 1
2m · R2 (3.2)

Com isso, tem-se que a inércia é: Ieixo = 0, 07706kg·m2. Novamente para o calculo
do momento angular multiplica-se pela velocidade angular, a qual nesse caso é a N1,
velocidade do eixo das turbinas e compressores, que segundo as mesmas especificações é
de 29000 RPM. Dessa forma, calcula-se que Meixo = 2340, 03kg·m2/s.

3.1.1.3 Turbinas

As turbinas e compressores são simplificadas como sendo discos homogêneos finos,
de 15cm de raio e massa de 5,5kg cada uma, o motor escolhido no projeto possui 1
compressor radial e 4 compressores axiais e 3 turbinas portanto 8 discos em rotação. A
equação que calcula a inércia de um desses discos é a equação 3.2. Com base nela calcula-se
que a inercia das turbinas e compressores é de Idisco = 0, 495kg·m2. Com base nisso, e
na RPM do eixo, o qual é fixo às turbinas e compressores, calcula-se que o momento é
Mdisco = 1503, 25kg·m2/s.

3.1.1.4 Torque

Assim tem-se que o momento angular composto desse sistema é de Mmotor =
3504, 04kg·m2/s, somando todos esses valores, que depois serão utilizados para calcular
o torque médio no travamento. O travamento ocorre em um instante, mas como há
possibilidade de amortecimento considera-se que o travamento ocorre em um espaço de
tempo de ∆t = 0, 01s. Com isso, calcula-se que o torque médio do travamento do motor é
τ = 350 kN·m. Esse torque será aplicado como momento, dividido em quatro pontos na
fixação do motor no montante.
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3.1.2 Cargas aplicadas em cada um dos pontos

Serão considerados quatro pontos de fixação do motor no montante assim as forças
e momentos são divididas entre esses 4 pontos. Assim, em cada um dos pontos serão
aplicadas as seguintes forças e momentos:

W = 688, 5N;

T = 1788, 82N; e

τ = 87676, 1N·m.

3.2 Modelação do Montante

3.2.1 Dimensões

O montante será modelado para análise no programa Patran-Nastran e terá uma
forma bastante semelhante a um caixão de asa, por essencialmente de fato o ser, mas com
função de sustentar o motor e não o restante da asa. É formado por oito painéis, duas
longarinas, quatro nervuras e dois revestimentos feitos de alumínio que se ligam formando
uma especie de caixa, como apresentado a seguir 2:

Figura 2 – Modelagem do Montante de asa

Fonte: Elaborada pelo autor

Percebe-se que uma diferença importante é a forma desse paralelogramo, que não
possui ângulos retos, mas sim, está apontado na direção traseira e superior na aeronave,
devido a decisões de projeto. As dimensões do montante são apresentadas na tabela 2:
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Tabela 2 – Dimensões do montante indicadas em 2
Dimensão Valor [m]
A 0,2
B 0,6
C 1,5
D 1,8

Fonte: Elaborado pelo Autor

Nota-se também que esse montante é subdividido em 3 partes ao longo de sua
largura, esses são reforços estruturais que separam os painéis do montante. Essa forma
auxilia na solidez e na modularidade da estrutura e segurança na operação. Há também
reforços nas arestas superiores e inferiores das placas laterais e de junção com a fuselagem
e com o motor, esses reforços são chamados de .

Esses reforçadores possuem os seguintes formatos:

Figura 3 – Perfis com cotas, à esquerda tipo Chapéu para os stringers e à direita tipo T
para os frames

Fonte: Patran (Hexagon, 2024)

Com essas cotas indicadas na figura 3 aplica-se as seguintes dimensões:

Tabela 3 – Dimensão dos perfis apresentados na figura 3

Reforçador Chapeu Tipo T
Dimensão Valor [mm] Dimensão Valor [mm]
H 15 W 15
W 15 H 10
W1 5 t1 2
t 2 t2 2

Fonte: Elaborada pelo autor

Desses perfis, é importante salientar a posição de seus centroides para melhor
alinhamento durante sua inserção no modelo. essa centroide está em yCH

= 7, 7627 mm e
yCT

= 7, 26mm, vide as seguintes características das formas dos reforços:
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Figura 4 – Características físicas da seção T

Fonte: Elaborada pelo Autor

Figura 5 – Características físicas da seção Chapéu

Fonte: Elaborada pelo autor

Com essas características, bem como a espessura das longarinas, nervuras e reves-
timento de tsk = 3, 5mm, é possível calcular a distância necessária do plano central dos
painéis das longarinas, nervuras e revestimentos. A formula utilizada nos cálculos são as
seguintes:

δH =yCH
+ tsk

2 (3.3)

δT =H − yCT
+ tsk

2 (3.4)

Dessa forma, tem-se que os offsets que podemos aplicar entre esses valores são de
δH = 9, 5127mm e δT = 4, 5mm.
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3.2.2 Malha

Faz parte também da modelagem do montante no Patran-Nastran a criação da
malha de análise para que seja adequada a análise da estrutura e seja possível conseguir
calcular as tensões internas. A malha criada para essa estrutura, até por se tratar de uma
estrutura formada por planos, é uma malha bem estruturada formada por paralelogramos.
Essa malha se subdivide em dois tipos: a primeira é uma malha nas arestas com reforços,
que será utilizada para simular as cargas nos reforços, essa é uma malha do tipo CBAR2, e
a segunda é a malha bidimensional do tipo CQUAD4, simulando os revestimentos e almas
de nervuras e das longarinas essa malha calcula as tensões internas da estrutura.

Para essas malhas, tem-se que criar os pontos que as ancoram à geometria do
modelo, para cada aresta na direção x e y, criam-se 9 pontos, já para as arestas diagonais
(de maior comprimento), são criados 15 pontos. Esses pontos servirão de semente para
gerar as malhas.

No entanto, por criar duas malhas com muitos pontos coincidentes e equivalentes, é
imprescindível ligar esses pontos, afim de que durante a simulação não haja deslocamento
entre as malhas durante a simulação desse modelo.

3.2.3 Condições de contorno e Carregamentos

Esse montante tem como condição de contorno o engaste da longarina dianteira
nas cavernas da aeronave. Esse engaste é modelado como pontos que tem movimento e
rotação zero. Além disso, há outra condição de contorno, o apoio na longarina traseira, não
possuindo movimentação, mas permitindo a rotação. Por fim, há a condição de contorno
geral para o restante dos pontos da estrutura que é a liberdade de movimento. Essa
condição de contorno é indicada em (Gerard; Becker, 1957). Já os carregamentos são as
forças e momentos que foram calculados na seção 3.1, o peso possui apenas componente
vertical, a tração apenas componente ,a direção de voo da aeronave e o torque possui a
direção a fim de fletir para baixo o montante. A aplicação das cargas é apresentada a
seguir na imagem 6:
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Figura 6 – Aplicação das Cargas

3.2.4 Materiais

Os materiais que compõem estruturalmente o montante são duas ligas de alumínio
amplamente utilizadas na indústria, os reforçadores são feitos da liga Al7475-T61, bastante
resistente e de fácil usinagem, já o revestimento e as almas das nervuras e longarinas são
compostos da liga AL2024-T3 mais resistente a fadiga e mais comumente encontrada na
forma de placas. As propriedades para que o material seja certificável devem ser baseadas
em testes, com grande confiabilidade, um ótimo repositório dessas informações é o Military
Handbook 5J (DOD, 2003). Dele conseguimos as seguintes informações:

Tabela 4 – Tabela das características aplicáveis dos materiais

Propriedade Sistema imperial Sistema Internacional
Al2024-T3 Al7475-T61 Al2024-T3 Al7475-T61

ET 10,5 Mpsi 10 Mpsi 7,2395 GPa 6,89476 GPa
EC 10,7 Mpsi 10,5 Mpsi 7,3774 GPa 7,2395 GPa
FCY 46 ksi 64 ksi 31,7 MPa 44,1 MPa
ν 0,33 0,33 0,33 0,33

Fonte: Elaborada pelo autor.

3.3 Análise pós-simulação

Após a finalização da simulação e obtenção dos resultados é necessário calcular
a margem de segurança desse evento. Para que o montante seja certificado segundo o
MOC, é necessário que a margem de segurança seja positiva, isto é, que a carga admissível
seja maior que a carga atuante nos componentes, o cálculo dessa margem de segurança é
apresentado a seguir 3.5:

MS = FAD

fAT

− 1 (3.5)
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Para calcular essas cargas, no entanto deve-se valer de alguma metodologia. Aquela
aqui implementada é apresentada nos NACA Reports 2661(Khun; Peterson; Levin, 1952a) ,
2662(Khun; Peterson; Levin, 1952b) e 1928(Schildcrout; Stein, 1949). Esses dois documentos
apresentam as informações necessárias para fazer o calculo das tesões admissível e atuante.

3.3.1 Revestimento

O revestimento, e a alma das longarinas e nervuras pode ser representado por um
painel reforçado plano. o qual é apresentado a seguir:

Figura 7 – Painel Reforçado

Fonte: Elaborada pelo autor

A primeira fase dessa análise é a visitar o seguinte ábaco que depende de algumas
informações e dimensões do painel:
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Figura 8 – Ábaco para encontrar ks

Fonte: Naca Report 2661(Khun; Peterson; Levin, 1952a)

Tendo em mãos o valor de ks, é possível calcular a tensão crítica de cisalhamento
elástica (f (0)

scr
), segundo a seguinte equação 3.6 que depende de mais características do

modelo:

f (0)
scr

= ksπ
2Ec

12h2(1−ν2)
ϑ2

(3.6)

Tendo em mão a tensão crítica de cisalhamento elástica, é necessário obter a tensão
crítica de cisalhamento (fscr), essa tensão é calculada aplicando o seguinte ábaco, em que
f (0)

scr
= τcr,elastic e fscr = τcr.
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Figura 9 – Ábaco para obter o valor de fscr

Fonte: Naca Report 2661(Khun; Peterson; Levin, 1952a)

Essa tenção é utilizada em conjunto à tensão atuante, isto é, a tensão obtida durante
a simulação na equação que se segue, com o objetivo de calcular a tensão semi-diagonal
(κ). Essa tensão posteriormente vai ser utilizada em outro ábaco para conseguir avançar
no calculo da tensão admissível, a sua fórmula é 3.7:

κ = tanh
(

1
2 · log

[
fAT

fscr

])
(3.7)

Além da tensão semi-diagonal, é necessário calcular a resistência do revestimento
e dos rebites (RS e RR) essas resistências são utilizados para, em um ábaco encontrar o
ângulo de pura tensão diagonal (αP DT ). As equações que determinam essas resistências
são as de número 3.8 e 3.9, já o ábaco utilizado para encontrar αP DT esta presente na
figura 10.

RR =dsk · tsk

AH

(3.8)

RS =hsk · tsk

AT

(3.9)
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Figura 10 – Ábaco para calculo do angulo de pura tensão diagonal

Fonte: Naca Report 2661(Khun; Peterson; Levin, 1952a)

Com αP DT e κ, é possível, dar o ultimo passo antes de calcular a tensão admissível,
que é calcular a tensão admissível básica do revestimento τ ∗, o qual depende do ábaco:

Figura 11 – Ábaco para calculo da tensão admissível básica do revestimento

Fonte: Naca Report 2661(Khun; Peterson; Levin, 1952a)

Por fim, calcula-se a correção para cisalhamento no revestimento ∆sk que combinado
com τ ∗ resulta por fim no valor do da tensão admissível para os revestimentos e almas.
Esse ∆sk é calculado pela equação 3.10:

∆sk = 0, 3 tanh
( 1

RR

)
+ 0, 1 tanh

( 1
RS

)
(3.10)
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Assim, calcula-se a tensão admissível com a equação 3.11 e compara-a com a tensão
atuante para calcular a margem de segurança.

FAD = τ ∗ (0, 65 + ∆sk) (3.11)

3.3.2 Flambagem Global

Flambagem Global é um efeito de falha em que o reforçador todo flete por com-
pressão. Esse efeito leva também ao cálculo de uma tensão atuante, a qual é dada pela
combinação de outras duas tenções, a tensão aplicada (F GfC

ST ) e a tensão semi-diagonal
(F Gf IDT

ST ). Inicia-se a análise obtendo a constante de compressão (κC), com base no seguinte
ábaco (12):

Figura 12 – Ábaco para obtenção de κC ,

Fonte: Naca Report 1928 (Schildcrout; Stein, 1949)

Após a obtenção dessa constante, utiliza-se ela no calculo da tensão crítica de
compressão elástica

(
f

(0)
Ccr

)
, aplicando a seguinte equação 3.12:

f
(0)
Ccr

= − κCπ2EC

12h2(1−ν2)
tsk

(3.12)

O próximo valor que precisa ser calculado é a razão de compressão
(
RC

)
, para a

qual três outras variáveis são importantes, a primeira, A é a razão da tensão crítica de
cisalhamento elástica e a tensão crítica de compressão elástica e B, que é a razão entre
a tensão de cisalhamento atuante no revestimento e a tensão de compressão atuante no
stringer e a terceira é a Razão de tração

(
RT
)
, segundo a seguintes equações:
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A =f
(0)
Scr

f
(0)
Ccr

(3.13)

B =fCST

fSK

(3.14)

RT = − A

2B
+
√

A2

4B2 + 1 (3.15)

Por fim, com essas razões e variáveis, é possível calcular a razão de compressão,
segundo a equação 3.16:

RC = A

B
RT (3.16)

Por fim, utilizando a tensão crítica de compressão elástica e a razão de compressão,
é possível calcular a tensão crítica de compressão (fCcr), pelo produto desses dois fatores.
Essa tensão, junto de RC , é utilizada no calculo de uma variável de cálculo, D, a qual é
implementada seguindo a fórmula 3.17:

D = 0, 445 h · tsk

n · AST

RC
√

|fCcr | (3.17)

Por fim, tendo em mãos essa variável de calculo, calcula-se a tensão aplicada dada
pela equação 3.18:

F GfC
ST = fCAP

− 2D2 + 2D
√

D2 − fCAP
(3.18)

Agora inicia-se o calculo da tensão semi-diagonal, a qual depende quase que apenas
de fatores já calculados, exceto um, o ângulo de tensão diagonal (αST ), o qual é calculado
a partir de um algorítimo iterativo:

1. Chute inicial de αST = 45◦

2. Calculo da deformação em cada componente:

a) Frame

εF R = 1
EF R

C

 −κfsk tan(αST )
ARG

d·tsk
+ 0, 5(1 − κ)

 (3.19)

b) Revestimento

εsk = fsk

EC
sk

(
2κ

sin(2αST ) + sin(2αST )(1 − κ)(1 + ν)
)

(3.20)
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c) Stringer

εST = 1
EF R

C

 −κfsk cot(α)
AST

h·tsk
+ 0, 5(1 − κ)RC

 (3.21)

3. Com isso, calcula-se o novo valor de αST , segundo a fórmula 3.22:

αST = arctan
(√

εsk − εST

εsk − εF R

)
(3.22)

4. Por fim, compara-se esse valor com o valor anterior calculando o erro relativo :

ϵ = 1 − αnew
ST

αold
ST

(3.23)

Tendo o valor de αST em mãos, facilmente se calcula o valor da tensão semi-diagonal 3.24

F Gf IDT
ST = −κfsk cot(α)

AST

h·tsk
+ 0, 5(1 − κ)RC

(3.24)

Por fim, somando as tensões aplicada e semi-diagonal, ontem-se a tensão atuante
de flambagem geral. Agora, é necessário calcular a tensão admissível, cujo calculo é bem
mais simples que o calculo da atuante, o único fator necessário ainda não calculado é o
raio de giração dos stringers, o qual depende apenas da área da seção desses elementos e
de seus momentos de inércia, ambos retirados da imagem 5 e 4, assim, calcula-se, segundo
a equação 3.25

rg =
√

I

AST

(3.25)

Assim, calcula-se por fim a tensão admissível de flambagem geral, para a qual
considera-se o caso mais crítico, segundo a equação de Euler para flambagem de colunas
3.26:

F GFST = −
π2ECr2

g

d2 (3.26)

3.3.3 Crippling

Crippling é uma falha estrutural de flambagem local de estruturas finas sob compres-
são, sendo um problema de estabilidade e, podendo ocorrer por dois fenômenos diferentes:
o primeiro é chamado crippling normal, devido as tensões aplicadas de compressão

(
CCfC

)
e crippling forçado, que se deve às tensões semi-diagonais

(
CCf IDT

)
, portanto sua margem

de segurança é calculada de forma diferente às anteriores, indicada na equação 3.27

CCMS =
(

CCfC

CCF C
+

CCf IDT

CCF IDT

)−1

− 1 (3.27)
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Os valores das tensões atuantes são iguais aqueles obtidos no caso de flexão
geral, já as tensões admissíveis devem ser obtidas segundo o método proposto pela então
Lockheed Company no relatório(Lockheed, 1964). Para a tensão admissível de crippling
normal

(
CCF C

)
, primeiramente se simplifica os perfis dos elementos estruturais estudados,

dividindo-os em retângulos, dos quais é necessário calcular as áreas e a razão entre suas
alturas e a proporção entre o lado maior e o menor. Esses fatores são usados nos seguintes
ábacos 13 e 14 para calcular o valor da tensão admissível em cada parte

(
F

(i)
CC

)
, o ábaco

depende se a parte do perfil possui extremidade livre ou não, já para a escolha das curvas,
considera-se que os perfis são extrudados.

Figura 13 – Ábaco para o cálculo de F
(i)
CC para elementos planos com uma extremidade

livre.

Fonte: Lockheed Report N° 18370 (Lockheed, 1964)
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Figura 14 – [Ábaco para o cálculo de F
(i)
CC para elementos planos com uma extremidade

livre.

Fonte: Lockheed Report N° 18370 (Lockheed, 1964)

Continuando, há dois outros fatores necessários para calcular a tensão de crippling
normal, primeiramente, calculando fator de correção devido à geometria, é necessário
calcular a razão: bmenor/bmaior, com base na qual, pelo ábaco 15 calcula-se a variável K.
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Figura 15 – Ábaco para o cálculo de K.

Fonte: Lockheed Report N° 18370 (Lockheed, 1964)

O ultimo fator depende das características do material e também é encontrado
em um ábaco, o Módulo de Young de compressão e a resistência à compressão estão
presentes na tabela 4. Para o ábaco 16 faz-se a razão entre esses valores e posteriormente
multiplica-se a constante conseguida por FCY para calcular o fator de correção de material
(MCF ).



54

Figura 16 – Ábaco aplicado para o calculo do MCF .

Fonte: Lockheed Report N° 18370 (Lockheed, 1964)

Assim, finalmente calcula-se a tensão admissível de crippling normal pela equação
3.28:

CCF C = −
∑(

F
(i)
CC · A(i)

)
+ K · F

(maior)
CC · A(maior)∑

A(i) · MCF (3.28)

Já para o crippling forçado, calcula-se a tensão admissível de forma mais simples,
dependendo apenas de uma variável Celm, a qual é calculada pela equação 3.29 que segue:

Celm = FCY

588
√

FCY

EC
+ 0, 002

(3.29)

Essa variável é aplicada diretamente na equação que calcula a tensão admissível de
crippling forçado 3.30:

CCF IDT = −20, 7 · CelmK
2
3

(
telm

tsk

) 1
3

(3.30)

Por fim, utilizando a equação 3.27, calcula-se a margem de segurança de crippling.

Essas margens de segurança definem se a estrutura projetada está ou não certificada
e se o meio de cumprimento foi de fato cumprido. Para facilidade, toda essa análise foi
feita utilizando o código presente no apêndice A.
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4 RESULTADOS

Após a criação do modelo do montante do motor, como indicado na seção 3.2,
faz-se a simulação, acionando o Nastran o qual é o programa que faz a resolução das
matrizes geradas durante a criação do modelo. Os resultados são apresentados de duas
formas: a primeira é a mais visual, com uma Representação gráfica das tensões que afetam
o modelo uma distorção de sua forma condizente ao deslocamento dos nós.

4.1 Revestimento e almas

A primeira Representação gráfica, apresentada na figura 17 apresenta uma Repre-
sentação gráfica das tensões atuantes de cisalhamento nos revestimentos do montante.

Figura 17 – Representação gráfica de cargas presentes no revestimento do montante e
almas das longarinas

Fonte: Elaborada pelo autor.

Nota-se alguns pontos importantes sobre essa análise, o primeiro é a concentração
de cargas nos pontos de fixação, como esperado. Esses não serão, no entanto os pontos
avaliados, uma vez que, considera-se que esses pontos já serão reforçados e não correspondem
a tensões presentes na estrutura como um geral. A análise de painel reforçado apresentada
na seção 3.3, será feita com um painel mais central inferior da estrutura, sendo essa uma
região de cargas que não sofre com os extremos presentes nas extremidades.

Para a análise utiliza-se a segunda forma como os dados são apresentados, isto é,
em forma de tabela em um documento de texto conhecido como f06, em razão de sua
extensão ser essa. Esse documento apresenta as tensões atuantes na estrutura, bem como
os deslocamentos dos nós. Para achar qual a carga considerada, primeiro é necessário achar
o elemento a ser analisado, novamente, para essa escolha considera-se o elemento mais
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central do painel, uma vez que esse elemento sofre menos interferências das bordas da
simulação e dos elementos no entorno do painel, novamente, para melhor caracterizar a
estrutura como um todo.

Além disso, temos o relatório do documento f06, apresentado na figura 18, o
elemento estudado é o 3605 a seção que indica as cargas presentes no revestimento, a
tensão que será utilizada como atuante para essa análise é a tensão de cisalhamento que
tem o valor de 48,342 MPa.

Figura 18 – Tensões nos elementos de placa

Fonte: Elaborada pelo autor.

Com esse valor e com as características da estrutura apresentadas na seção3.2, é
possível fazer a análise presente na seção 3.3.1. Para essa análise é aplicada a primeira
parte do código presente no apêndice A, apenas deve-se levar em consideração que a carga
deve estar em unidades imperiais, portanto, seu valor é de fsk = 6.961ksi. Nessa analise
temos que a margem de segurança final para esse elemento estrutural é de MSsk = 1, 4662.

4.2 Reforçadores

Para os reforçadores, também é apresentada uma Representação gráfica das tensões,
nesse caso as mínimas combinadas, isto é, as tensões de compressão que atuam sobre os
elementos, uma vez que a análise destes elementos é utilizada a compressão. Assim, na figura
19 temos a Representação gráfica referida, novamente demonstrando os deslocamentos dos
nós com as distorções do modelo.
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Figura 19 – Representação gráfica de cargas presentes nos reforços das estruturas da
aeronave

Fonte: Elaborada pelo autor.

Os elementos que serão estudados nesta são aqueles que estão alinhados com o
elemento do revestimento estudado, isto é os elementos centrais do mesmo painel reforçado
estudado anteriormente, pela mesma razão pela qual foi escolhido o painel central e
elemento central do painel, a maior centralidade levando a uma análise mais generalizável
de como atua toda a estrutura sob essas cargas.

Novamente, olhamos as tabelas presentes nos documentos f06, para os elementos
de stringers 4667, 4622; e elementos de frames 4388 e 4334, apresentadas nas figuras 20,
21, 22 e 23. Delas podemos retirar as cargas atuantes, no entanto, por serem elementos
iguais, dois a dois, em uma estrutura quadrada, apenas é necessário considerar dois deles,
e para maior segurança, os escolhidos são os de maior tensão de compressão.

Figura 20 – Tensões nos elementos de stringer

Fonte: Elaborada pelo autor.
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Figura 21 – Tensões nos elementos de stringers

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 22 – Tensões nos elementos de Frames

Fonte: Elaborada pelo autor.

Figura 23 – Tensões nos elementos de Frames

Fonte: Elaborada pelo autor.

A análise dos stringers leva em consideração tanto a Flambagem Global apresentada
na seção 3.3.2, quanto o Crippling apresentado na seção 3.3.3. Para facilitar a análise,
aplicam-se a segunda e a terceira parte do código indicado no apêndice A, utilizando a
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carga aplicada no stringer em unidades imperiais como sendo fST = −7, 96ksi. Assim,
consegue-se as margens de segurança também dessa estrutura para o evento do travamento
do eixo: F GMSST = 0, 8435 e CCMSST = 0, 2629.

Já a análise dos frames, por serem parte integral das estruturas das nervuras nesse
caso, eles são apenas analisado quanto ao crippling. Para isso, considera-se a carga no
Frame como sendo de fF R = −11, 5ksi é utilizada a quarta e ultima parte do código
presente no apêndice A, a qual diretamente apresenta a margem de segurança do frame
como sendo F GMSF R = −0, 9898 e CCMSF R = 0, 6279.

4.3 Analise as margens de segurança

As quatro margens de segurança calculadas para esta estrutura são apresentadas
na tabela 5

Tabela 5 – Margens de segurança da estrutura

Elemento Margem de seguraça
Revestimento 1,1835
Stringer FG -0,8476
Stringer CC -0,2629
Frame FG -0,9898
Fame CC 0,6279

Fonte: Elaborada pelo autor.

Essas margens de segurança pelo fato de todas serem menores que 1,5 apresentam
a insegurança da estrutura estudada inicialmente pensada durante a matéria de projetos
de aeronaves não é certificável segundo os meios de cumprimento propostos. O fato de que
algumas das estruturas propostas não somente não suportariam a carga de travamento do
motor em regime dinâmico, mas em regime quase estático também.

Dessa forma, essa estrutura proposta foi reprovada para o Meio de Cumprimento
2(a), sendo necessário o reprojeto dela. Para esse reprojeto, será necessário fazer estudos
de qual caminho será seguido para o reprojeto, se será feito um aumento na espessura
dos painéis que formam a estrutura, se serão trocados os reforçadores para aumentar a
resistência, aumentar o número de reforçadores ou até mesmo utilizar um material com
maior resistência. Todas propostas viáveis que devem ser discutidas a nível de projeto.

Analisando a estrutura escolhida, é possível fazer uma crítica da arquitetura
escolhida, a arquitetura mais clássica de um montante de motor, isto é, uma estrutura
treliçada em aço que suporta ao motor. Essa estrutura clássica mais facilmente poderia
suportar as cargas de travamento do motor, bem como cargas vibratórias dos motores.
A estrutura escolhida, no entanto é aplicada em asas de aeronaves e suporta bastante as
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cargas de voo, bem como parte da vibração de motores e portanto pode ser aplicada para
os motores. Uma mudança para a versão atual bastante interessante seria a aplicação de
uma terceira longarina entre as duas já simuladas para suportar melhor as cargas.
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5 CONCLUSÃO

Ao longo deste trabalho foi possível estudar o projeto estrutural de uma aeronave,
aprofundando e detalhando o projeto feito nas disciplinas de Projeto de Aeronaves I
(SAA200) e Projeto de Aeronaves II (SAA201), em todas as suas fases, desde a avaliação
de requisitos aplicáveis, procura por meios de cumprimento aceitáveis, criação do modelo
computacional, simulação e análise dos resultados. Após a analise dos resultados foi
comprovado que, infelizmente a estrutura inicialmente projetada pensando em cargas
estáticas durante de operação normal do motor não sustentaria a carga dinâmica que o
travamento do motor causaria.

Na criação da fundamentação, as três principais bases de certificação para aeronaves
de classe normal foram estudadas e a partir de uma avaliação de aplicabilidade, a FAR
23 foi escolhida para a homologação. Para a comprovação do cumprimento com esse
requisito, a ASTM F3116/F3116M foi escolhida por apresentar de maneira simples meios
de cumprimento e ter sido produzida pro um grupo já bastante consolidado na industria.
Um desses requisitos foi escolhido e a estrutura foi simulada e analisada para descobrir o
cumprimento desse MOC, após essa análise, no entanto foi descoberta a necessidade de
um reprojeto da estrutura proposta inicialmente.

Os paços futuros para a analise da estrutura são a elaboração e aplicação de um
experimento mais aprofundado da carga para melhor acurácia na simulação, também fazer
um reprojeto da estrutura a fim de que ela tenha grau de segurança satisfatório durante as
simulações. Por fim, após a finalização das simulações, um paço bastante importante é dos
ensaios em solo e em voo, os quais comprovarão ou não a acurácia da simulação e portanto
a segurança operacional da aeronave projetada pelo grupo de alunos na disciplinas de
Projetos de Aeronaves do ano de 2024.
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APÊNDICE A – CÓDIGO PARA CALCULO DAS MARGENS DE SEGURANÇA



27/06/25 01:24 C:\Users\euqir\OneDrive\Área de T...\MS.m 1 of 3

clear 
close all
clc
%% Revestimento_original
E_c  = 10700;
nu   = 0.33;
h    = 600;
d    = sqrt(500^2 + 234.52079^2 + 234.52079^2);
t_sk = 3.5;
f_sk = 6.961;
v_1  = d/h;
k_s  = 9.3;
f_zero = (k_s*pi^2*E_c)/(12 *(h^2*(1-nu^2))/(t_sk^2));
f_cr = f_zero;
K = tanh(0.5*log(f_sk/f_cr));
A_FR = 42;
A_ST = 102;
R_S  = h*t_sk/A_ST;
R_R  = d*t_sk/A_FR;
v_2  = (1 + R_S)/(1 + R_R);
y = [0.5, 1, 1.5, 2];
al_original = [40, 45, 48, 50];
al_PDT = interp1(y, al_original, v_2, 'pchip', 'extrap');
F_sk_star = 23;
Delta = 0.3*tanh(R_R^(-1)) + 0.1*tanh(R_S^(-1));
F_SK = F_sk_star*(0.65 + Delta);
MS_sk_1 = F_SK/f_sk - 1;
%% Stringers FG
f_CST = -7.96;
n = 2;
P = f_CST * (n * A_ST + t_sk*h);
k_c = 4;
f_c_zero = -(k_c*pi^2*E_c)/(12 *(h^2*(1-nu^2))/(t_sk^2));
A = f_zero/f_c_zero;
B = f_sk/f_CST;
RT = -A/(2*B) + sqrt(A^2/(4*B^2) + 1);
RC = (A * RT)/B;
f_Ccr = f_c_zero * RC;
D = 0.445*(h*t_sk)/(n*A_ST)*RC*sqrt(abs(f_Ccr));
FGfCST = P/(n*A_ST) - 2*D^2 + 2*D*sqrt(D^2 - P/(n*A_ST));
%Calculo de alpha
A_fr = 42;
al = 45*pi/180;
E_sk = E_c;
E_st = 10500;
E_fr = 10500;
e    = 1;
i    = 0;
emax = 10e-6;
while e > emax
    epsilon_st = 1/E_st *(-(K*f_sk * cot(al))/(A_ST/(h*t_sk) + 0.5 *(1 - K)*RC));
    epsilon_fr = 1/E_fr*(-(K*tan(al)*f_sk)/((A_fr/(t_sk*d)+ 0.45*(1-K))));
    epsilon_sk = (f_sk/E_sk) * (((2 * K)/(sin(2 * al))) + (1 - K) * (1 + nu) * sin(2 * 
al));
    al_new     = atan(sqrt((epsilon_sk - epsilon_st)/(epsilon_sk - epsilon_fr)));
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    e          = abs(1 - al_new/al);
    al         = al_new;
    i          = i + 1;
end
al_deg = al*180/pi;
FGfSTIDT = -(K * f_sk * cot(al))/(A_ST/(h*t_sk)+0.5*(1-K)*min(RC,RT));
FGf_st = FGfSTIDT + FGfCST;
I_ST = 2911.8;
r_g_ST = sqrt(I_ST/A_ST);
FGF_st = -(pi^2*E_st*r_g_ST^2)/(d^2);
FGMS_st = FGF_st/FGf_st - 1;
%% Stringers CC
CCfCST = FGfCST;
CCfSTIDT = FGfSTIDT;
A_1 = 14;
A_2 = 22;
A_3 = 30;
A_5 = A_1;
A_4 = A_2; 
F_CC_1 = 52.5;
y = [10, 12.5, 18.75, 30, 50];
FCC_original = [70, 60,45, 32.5, 22.5];
F_CC_2 = interp1(y, FCC_original, A_2/4, 'pchip', 'extrap');
F_CC_3 = interp1(y, FCC_original, A_3/4, 'pchip', 'extrap');
F_CC_4 = F_CC_2;
F_CC_5 = 52.5;
F_CY   = 64;
v_3 = F_CY/E_st;
km = 0.0195;
K = 0.85;
MCF_ST = km * F_CY;
CCFCST = -(A_1*F_CC_1 + A_2*F_CC_2 + A_4*F_CC_4 +A_5*F_CC_5 + A_3*F_CC_3*K)
/A_ST*MCF_ST;
C_ST = 0.01*F_CY/(5.88 * sqrt(F_CY/E_st + 0.002));
t_st    = 2;
CCFSTIDT = -20.7*C_ST*K^(2/3)*(t_st/t_sk)^(1/3);
CCMS_ST = 1/((CCfCST/CCFCST)+(CCfSTIDT/CCFSTIDT))-1;
%% Frames FG
f_Cfr = -11.5;
n = 2;
P = f_Cfr * (n * A_FR + t_sk*h);
k_c = 4;
f_c_zero = -(k_c*pi^2*E_c)/(12 *(h^2*(1-nu^2))/(t_sk^2));
A = f_zero/f_c_zero;
B = f_sk/f_Cfr;
RT = -A/(2*B) + sqrt(A^2/(4*B^2) + 1);
RC = (A * RT)/B;
f_Ccr = f_c_zero * RC;
D = 0.445*(h*t_sk)/(n*A_FR)*RC*sqrt(abs(f_Ccr));
FGfCfr = P/(n*A_FR) - 2*D^2 + 2*D*sqrt(D^2 - P/(n*A_FR));
FGffrIDT = -(K * f_sk * cot(al))/(A_FR/(h*t_sk)+0.5*(1-K)*min(RC,RT));
FGf_fr = FGffrIDT + FGfCfr;
I_fr = 356.;
r_g_fr = sqrt(I_fr/A_FR);
FGF_fr = -(pi^2*E_fr*r_g_fr^2)/(d^2);
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FGMS_fr = FGF_fr/FGf_fr - 1;
%% Frames CC
CCfCFR = -11.5;
K = tanh(0.5*log(f_sk/f_cr));   
CCfFRIDT = -(K*f_sk*tan(al))/(A_fr/(d*t_sk)+0.5*(1 - K));
A_1 = 13;
A_2 = 20;
A_3 = 13;
F_CC1 = 55;
F_CC2 = 41.5;
F_CC3 = 55;
K = 0.945;
CCFCFR = -(A_1*F_CC1 + A_3*F_CC3 + A_2 * F_CC2 * K)/(A_fr);
t_fr = 2;
C_fr = 0.01*F_CY/(5.88 * sqrt(F_CY/E_fr + 0.002));
CCFFRIDT = -20.7*C_fr*K^(2/3)*(t_fr/t_sk)^(1/3);
CCMS_FR = 1/((CCfCFR/CCFCFR)+(CCfFRIDT/CCFFRIDT))-1;
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