
Figura 1: Coeficiente de arrasto em função do número de Mach para um projetil de calibre 155 mm, traduzido e
adaptado de Serdarevic-Kadic and Terzic (2019).

do projetil, com ênfase na base.
elevando o arrasto. Portanto, esse fenômeno requer uma análise acurada sobre o que ocorre no escoamento após o corpo 
porque em altas velocidades forma-se uma região primária de recirculação que reduz a pressão na base, consequentemente 
calibre 155 mm considerando ângulo de ataque nulo, seja o valor total ou focado só no arrasto de base. Isso acontece 
and Terzic (2019), corrobora com o argumento anterior através da demonstração do coeficiente de arrasto para um projetil 
Em regime transônico, essa força representa 50% do total do arrasto. A Figura 1, extraída e adaptada de Serdarevic-Kadic 
com a superfície) e o arrasto de base. Dentre as três categorias, o arrasto de base agrega a maior parte do arrasto total. 

  Sahu et al. (1985) dividiu o arrasto em três categorias: o arrasto de pressão, excluindo a base; o arrasto viscoso (atrito 
força contrária ao movimento das munições durante a trajetória.
estudada na atualidade porque influencia a resistência do ar pelo arrasto e, segundo Lucena et al. (2020), é a principal 
do som, há a presença do fenômeno da turbulência. Essa turbulência causa um efeito na base do projetil que é amplamente 
de um projetil de artilharia. Como esses projetis são lançados em velocidades elevadas, normalmente acima da velocidade 
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Pode-se resolver o problema a partir de soluções teóricas, experimentais, semiempíricas ou combinações delas. Nas
condições propostas para o voo deste projetil, a hipótese do continuum permite compreender as propriedades que regem
o escoamento deste fluido a partir das equações de Navier-Stokes. Segundo Serdarevic-Kadic and Terzic (2019), essas
equações são não-lineares, acopladas e com derivadas parciais que não possuem soluções analíticas, portanto algoritmos
de dinâmica dos fluidos computacional (CFD) foram implementados. As simulações numéricas foram realizadas com as
equações médias de Reynolds para as equações de governo (RANS) para descrever a turbulência.

Figura 2: Técnicas de redução do arrasto, traduzido e adaptado de Dali and Jaramaz (2018b).

O arrasto de base pode ser influenciado por características do escoamento ou por questões de geometria, como Dali
and Jaramaz (2018b) apresenta em seu diagrama (vide Fig. 2) com algumas possíveis técnicas para reduzir o arrasto.
Utilizar boat-tail é uma maneira comum de mudar a geometria da munição para reduzir o arrasto. No entanto, Sedney
(1966) explica em seu trabalho as dificuldades de projetar e fabricar o boat-tail, pois é possível criar novas formas de
arrasto que são impossíveis de mensurar.

Em regime supersônico, como afirma Viswanath (1996), a camada limite turbulenta na base do projetil é submetida
a uma rápida expansão no canto da base que reduz a pressão nesta região. De acordo com Mahmoud et al. (2009), os
principais fatores que a afetam incluem: número de Mach no escoamento livre, além da base; espessura da camada limite;
diâmetro da base; ângulo de ataque; forma após o corpo (boat-tail ou ângulo de flare, diâmetro do corpo, comprimento
do corpo posterior); e parâmetros que caracterizam o dispositivo de redução de arrasto de base.

A camada cisalhante livre desenvolve um forte gradiente adverso de pressão, causado pela onda de choque de recom-
pressão. As medições na região após a base do projetil costumam ser difíceis, conforme Serdarevic-Kadic and Terzic
(2019) demonstra, pois dependem dos seguintes fatores: os efeitos contra o escoamento na presença de uma região li-
mítrofe de separação entre o projetil e o escoamento, de acordo com os números de Mach e de Reynolds presentes; os
efeitos da separação, compressão e/ou expansão e formação de choque na vizinhança da quina; a estrutura da região de
recirculação; a formação e estrutura da camada de mistura (cisalhante) entre a zona de recirculação e o escoamento ex-
terno; e os efeitos da configuração do design do projétil (ex: boat-tail, aletas, etc.). Contudo, os estudos detalhados sobre
escoamentos transônicos ou supersônicos em regime transiente normalmente são custosos.

Ao longo das últimas décadas os estudos sobre redução de arrasto de base por meio de simulações numéricas com-
putacionais se tornaram mais frequentes (Sahu et al.,1985; Viswanath,1996;Kaurinkoski and Hellsten, 1998; Sahu and
Heavey, 1997; Lee and Kim, 2006; Mahmoud et al., 2009; Sor, 2012; Torangatti, 2014; Jelic, 2016; Xue and Yu, 2016;
Belaidouni et al., 2016; Nicolás-Pérez et al.; 2017; Dali and Jaramaz, 2018a; Dali and Jaramaz; 2018b; Serdarevic-Kadic
and Terzic, 2019; Lucena et al., 2020; Reddy et al., 2021). Primeiramente, a aproximação por dinâmica dos fluidos com-
putacional (CFD) permitiu um decréscimo em testes experimentais para validação de produto, considerando que os testes
de tiro são caros, ainda mais quando se adota diferentes configurações para lançamento (com ou sem base bleed; com ou
sem boat-tail; além de outros formatos e combinações). Depois desses fatos, esse projeto pretende aumentar a cadeia de
pesquisa e desenvolvimento no Brasil, já que trabalhos como o apresentado por Lucena et al. (2020) se mostram como
referências isoladas.

Em todos os casos simulados, o CFD estudará o campo de velocidades e de pressões existentes para um projetil calibre
155 mm que possui boat-tail, ou seja, uma redução de diâmetro na sua base. O fenômeno que ocorre no escoamento
turbulento após o projetil será estudado e analisado para cada caso construído com algumas das formulações das equações
médias de Navier-Stokes (RANS), que é a abordagem estatística mais usada na indústria devido ao custo computacional
e pela qualidade na entrega dos resultados. Portanto, esse trabalho servirá como uma importação adição à comunidade de
fluido dinâmica computacional, porque se relaciona com estudos sobre métodos de arrasto de base em corpos rígidos.

1.1 Parâmetros de Análise

No presente artigo, os resultados obtidos pelas simulações numéricas computacionais serão ilustradas e analisadas
para um escoamento compressível, axissimétrico e em regime permanente baseados nas equações médias de Reynolds,
conforme os modelos Spalart-Allmaras Spalart and Allmaras (1992) e SST k-ω Menter (1994). Dentre os trabalhos já
citados, as referências Sahu et al. (1985), Torangatti (2014), Nicolás-Pérez et al. (2017), Lucena et al. (2020) e Reddy
et al. (2021) serviram como norteadores para empregar as simulações. A fim de comparar o desempenho das simulações
computacionais com valores de referência, o coeficiente de arrasto será calculado através da Eq. 1:

CD =
FD

1
2ρu

2A
(1)
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os termos FD, 1
2ρu

2 e A representam a força de arrasto aerodinâmica; a pressão dinâmica exercida pelo fluido e a área de
referência da munição, respectivamente.

2. MODELOS MATEMÁTICOS

As equações de governo para um escoamento compressível e turbulento são descritas conforme apresentado por As-
proulias (2014):
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As equações anteriores são, respectivamente, as conservações de massa, momentum e energia. O termo σij , presente na
Eq. 3, se refere ao tensor de tensões para um fluido newtoniano e é definido como na Eq. 5

σij = µ

(
∂ui

∂xj
+

∂uj

∂xi

)
− 2

3

∂uk

∂xk
δij (5)

onde a viscosidade dinâmica do fluido é obtida pela Lei de Sutherland (µ = βST
3
2

T+S ) por causa do gradiente de temperatura
elevado que existe nos regimes transônico e supersônico. Assumindo o ar como um gás ideal, a pressão é determinada
por p = ρRT , sendo R a constante dos gases perfeitos e T a temperatura local; enquanto a energia interna específica
(e = CvT ) e a entalpia específica (h = CpT ) se apresentam na Eq. 4, junto da lei de Fourier para o fluxo de calor
(qj = −k ∂T

∂xj
).

2.1 Modelagem RANS

Segundo Pope (2000), as equações para as técnicas RANS envolvem as médias das propriedades para as equações de
Navier-Stokes. Nessa abordagem os valores instantâneos de interesse são substituídos pela soma dos resultados médios e
suas flutuações, resultando na avaliação média temporal para as equações de governo. Devido ao custo computacional e
os resultados satisfatórias, os modelos RANS obtiveram reconhecimento dentro da indústria para as simulações numéricas
computacionais. Neste presente estudo dois modelos de turbulência foram aplicados, um desenvolvido por Spalart and
Allmaras (1992) chamado Spalart-Allmaras e outro por Menter (1994) conhecido por SST k-ω.

2.2 Modelo Spalart-Allmaras

Esse modelo envolve uma só equação para a modelagem da viscosidade turbulenta (νt). É amplamente usado em
estudos de camada-limite em projetos aerodinâmicos envolvendo fronteiras solidas e com gradientes adversos de pressão.
Seu objetivo principal é providenciar resultados preliminares com grau de precisão ao menor custo computacional. Se-
gundo Pope (2000), esse método deseja remover as incompletudes dos modelos algébricos para os cálculos de turbulência
enquanto é mais simples do que os modelos de duas equações para a turbulência. A viscosidade cinemática turbulenta νt
é aplicada como na Eq. 6:

νt = ν̃fν1 (6)

fν1 =
χ3

χ3 + c3ν1
(7)

χ =
ν̃

ν
(8)

Onde ν̃ é a viscosidade amortecida, fν1 é uma função de amortecimento viscoso e χ é uma variável intermediária.
Segundo Spalart and Allmaras (1992), a viscosidade amortecida ν̃ obedece a equação de transporte Eq. 9.

ρ
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}
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(
∂ν̃
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)2
]
− Yν (9)

de tal forma que Gν e Yν são os termos de geração da viscosidade turbulenta e destruição da viscosidade turbulenta na
região próxima à parede. O termo Gν pode ser visto na Eq. 10

Gnu = cb1ρS̃ν̃ (10)
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onde S̃ é dado pela equação Eq. 11

S̃ = S +
ν

k2d2
fν2 (11)

fν2 = 1− χ

1 + χfν1
(12)

De tal forma que S representa o escalar da combinação entre os tensores rotação e deformação, de acordo com a
seguinte formulação presente na Eq. 13

S = |Ωij |+ Cprod min (0, |Sij | − |Ωij |) (13)
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√
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Dessa forma, o escalar S reduz a produção de viscosidade turbulenta onde a vorticidade supera a taxa de deformação.
Para demonstrar o termo de destruição da viscosidade turbulenta Yν , chega-se à seguinte equação Eq. 17

Yν = cw1ρfw

(
ν̃

d

)2

(17)

fw = g

[
1 + c6w3

g6 + c6w3

]1/6
(18)

g = r + cw2(r
6 − r) (19)

r =
ν̃

S̃κ2d2
(20)

as variáveis fw, g e r, representados pelas Eq. 18, Eq. 19 e Eq. 20, são funções que descrevem o comportamento do
escoamento próximo à parede para altos valores de Reynolds. A variável d representa a distância à parede. As constantes
utilizadas em todas as equações para o modelo Spalart-Allmaras são descritas na Tab. 1.

Tabela 1: Constantes do modelo Spalart-Allmaras (Spalart and Allmaras, 1992).
Constante Valor Constante Valor

cb1 0,1355 cw2 0,3
σν̃ 2/3 cw3 2,0
cb2 0,622 cν1 7,1
κ 0,4187 cprod 2,0

cw1 cb1/κ + (1 + cb2)/ σν̃

2.3 Modelo SST k-ω

O modelo SST k-ω, proposto por Menter (1994), é baseado em duas equações para descrever a viscosidade turbulenta.
Durante o desenvolvimento desse modelo, muitos testes experimentais foram realizados, com ênfase em projetos aerodi-
nâmicos. É sugerido fazer uso dele em simulações de escoamentos aeronáuticos com alto gradiente adverso de pressão e
separação da camada-limite, pela combinação dos modelos k-ω padrão de Wilcox (1988) e k-ϵ (Jones and Launder, 1972;
Launder and Spalding, 1974).

Com respeito aos problemas de camada-limite, o modelo k-ω resulta em valores mais precisos na região viscosa
próxima à parede, se comparado com o modelo k-ϵ, e seus resultados têm se mostrado satisfatórios em casos que envolvem
alto gradiente adverso de pressão. Contudo, o modelo k-ω necessita de uma condição não-nula para o ω na camada
cisalhante livre e o escoamento calculado apresenta alta sensibilidade para o valor especificado, como relatou Menter
(1994). É demonstrado por Cazalbou et al. (1994) que o modelo k-ϵ não sofre dessa deficiência.

Portanto, o modelo SST k-ω atua com o modelo k-ω na região da subcamada-limite até a região logarítmica e para
o meio livre considera o modelo k-ϵ. Para poder realizar tal feito, é necessário que o modelo k-ϵ seja escrito em termos
da taxa de dissipação específica k-ω. A viscosidade turbulenta e as equações de transporte para os termos k e ω são
apresentadas nas equações Eq. 21, Eq. 22 e Eq. 23:

νt =
a1k

max(a1ω; ΩF2)
(21)
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Onde: a1 = 0.31. As constantes ϕ deste modelo são computadas a partir das constantes ϕ1 e ϕ2, como a seguir:

ϕ = F1ϕ1 + (1− F1)ϕ2 (24)

A Tabela 2 demonstra as constantes usadas na formulação do modelo SST k-ω. Segundo Rezende (2009), o último
termo da Eq. 23 é chamado de termo de difusão cruzada e este é responsável por diminuir a dependência da corrente livre
no modelo k-ω. A função de mistura F1 é em relação à distância da parede, sendo valor nulo quando se afasta da parede
(k-ϵ) e igual a um quando está dentro da camada limite (k-ω). Pode-se definir F1 como na Eq. 25

F1 = tanh
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O modelo SST k-ω resultou em uma grande melhoria, se comparado aos modelos k-ω e k-ϵ. Menter (1994) sugere
que essa abordagem seja aplicada em praticamente todos os problemas aerodinâmicos. Outra importante informação
é que não há outro modelo de duas equações que prediz com acurácia a separação da pressão induzida e da interação
viscosa-invíscida do fluido.

Tabela 2: Constantes usadas no modelo SST k-ω (Menter, 1994)

Constante (ϕ1) Valor Constante (ϕ2) Valor
σk1 0,85 σk2 1,0
σω1 0,5 σω2 0,856
β1 0,075 β2 0,0828
β∗ 0,09 β∗ 0,09
k 0,41 k 0,41
γ1 β1/β

∗-σω1k
2/
√
β∗ γ2 β2/β

∗-σω2k
2/
√
β∗

3. RESULTADOS

A geometria axissimétrica do projétil é descrita na Fig. 3. Como se trata de um problema de aerodinâmica para
geometrias complexas, algoritmos de volumes finitos com esquemas baseado na densidade são utilizados para resolver as
equações de Navier-Stokes (Weiss and Smith, 1995; Weiss et al., 1997; Weiss et al., 1999). A partir da argumentação de
Merkle et al. (1992), as formulações implícitas desse esquema foram utilizadas por serem mais requeridas em sistemas
acoplados e resolvidos simultaneamente. Para a discretização espacial, foi aplicado o esquema QUICK, proposto por
Leonard (1979).

Figura 3: Projetil hipotético calibre 155 mm

Para o cálculo dos gradientes, o método dos mínimos quadrados foi usado e o esquema de fluxo para avaliação da
convecção foi escolhido o ROE-FDS porque apresenta bons resultados para escoamentos compressíveis, como demonstra
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Nicolás-Pérez et al. (2017) em seu trabalho. Para resolução do sistema linear, foi aplicado o método multigrid de Hutchin-
son and Raithby (1986). As simulações foram concluídas com os resíduos de 1, 0×10−6 para as propriedades calculadas.
Sobre a lei da parede, o y+ ≈ 0, 5 foi aplicado para garantir a acurácia dos resultados.

Conforme apresenta Lucena et al. (2020), o escoamento presente pode ser resolvido através de uma simulação com-
putacional com um domínio bidimensional. Esta técnica permite reduzir o esforço computacional, pois não é necessário
desenvolver todo o desenho do material para compreensão da dinâmica dos fluidos. As proporções do domínio são 21L x
20D, em outras palavras, 21 vezes o comprimento de referência do projetil na horizontal e 20 vezes o diâmetro de referên-
cia do projetil na vertical para garantir que tanto a camada-limite como o escoamento cisalhante livre sejam computados.
A partir de resultados para o coeficiente de arrasto, foi realizado o estudo sobre convergência de malha. Verificou-se os
resultados, seja com a malha estruturada com aproximadamente 198.000 elementos (198K) ou com uma mais refinada
com 298.750 elementos (300K) e a optou-se por analisar os dados da malha 300K, tendo em vista a proximidade com os
valores de referência para o estudo do projetil. O desenho da malha pode ser visto na Fig.4.

Figura 4: Malha 300K discretizada.

3.1 Condições Iniciais e de Contorno

Após a discretização da malha, cada simulação segue as mesmas condições de contorno, como apontado pela Fig.4.
A região nomeada como inlet representa a entrada do fluxo de ar, cuja velocidade é prescrita apenas na direção horizontal
(eixo x). Cada simulação foi realizada com um número de Mach diferente, isto é, com regime particular de velocidade para
calcular o valor do coeficiente de arrasto. A pressão local e a temperatura foram programados para 1 atm (1, 01325× 105

N/m2) e 288,15 K, respectivamente. Essas condições ambientais são as mesmas usadas para a elaboração de tabelas de
tiro de projetis de artilharia. O valor da intensidade de turbulência foi igual a 0% e a escala de comprimento da turbulência
foi imposta como 0,7 m, aproximadamente o comprimento total do projetil.

Para o local descrito como far-field, o conceito por trás desta condição é definir o meio cisalhante livre e para tal o
air é considerado um fluido ideal. As condições de operação são as mesmas para o inlet. O contorno outlet prescreve
apenas a pressão e temperatura, como parte do método de resolução de volumes finitos baseado na densidade. Os valores
são os mesmos impostos à região far-field. A superfície do corpo da munição considera o não-deslizamento para evitar
dissipação causada pela rugosidade da superfície. A zona marcada como eixo de simetria assegura a condição requerida
pelas equações de Navier-Stokes para este projeto.

3.2 Perfil do Coeficiente de Arrasto

Os valores encontrados para o coeficiente de arrasto foram desenvolvidos pelos seguintes modelos de turbulência
RANS: Spalart-Allmaras e SST k-ω. É importante salientar que há perfis de coeficiente de arrasto para duas malhas
estruturadas, diferenciadas a partir da quantidade de elementos (198K e 300K). Em cada modelo de turbulência foram
prescritos regimes de velocidades entre o transônico e supersônico (1,0 ≤ M ≤ 3,0), cujos resultados foram comparados
com simulações semi-empíricas. Outro parâmetro importante foi a consideração do ângulo de ataque nulo.

As maiores discrepâncias foram observadas no regime transônico (1,0 ≤ M ≤ 1,2). Enquanto isso, conforme a
velocidade do escoamento aumenta, as discrepâncias tenderam a diminuir. Como argumentado por Sahu et al. (1985),
parte do motivo pelo qual o regime transônico apresenta os maiores valores se deve à existência de uma estrutura complexa
formada a partir da onda de choque.

3.3 Contornos de Velocidade e Linhas de Corrente

Os contornos de Mach foram elaborados para compreender os perfis de velocidades encontrados no escoamento ex-
terno ao projetil. A figura 6 mostra os resultados de acordo com o número de Mach e o modelo de turbulência. Da
esquerda para a direita, os modelos de turbulência exibidos foram Spalart-Allmaras e SST k-ω, respectivamente. Em
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Figura 5: Coeficiente de arrasto em função do número de Mach.

ordem descendente, as velocidades de escoamento livre consideradas foram com Mach iguais a 1,0; 2,0 e 3,0. Como es-
perado pela teoria, a base da munição concentra contornos de velocidades em velocidades muito baixas. Nota-se também
que a região onde está localizado o boat-tail possui as velocidades mais altas, sobretudo no regime supersônico.

Sobre os resultados obtidos, é possível observar a presença de recirculação de ar, como Sahu et al. (1985) demonstrou
em seu trabalho. O escoamento se desenvolve em velocidades muito baixas na região próxima à base do projetil, causadas
pela recirculação demonstrada na Fig.7. Conforme se afasta da região da esteira turbulenta, a velocidade do escoamento
se aproxima da velocidade da região do infinito (far-field).

(a) M = 1.0 (S-A) (b) M = 1.0 (SST k-ω)

(c) M = 2.0 (S-A) (d) M = 2.0 (SST k-ω)

(e) M = 3.0 (S-A) (f) M = 3.0 (SST k-ω)
Figura 6: Contornos de Mach.

3.4 Contornos de Pressão

Os contornos de pressão permitem concluir que existe uma região de baixa pressão na base do projetil causada pela
recirculação. A Figura 8 mostra essas ocorrências, seja no regime transônico ou supersônico, através do coeficiente de
pressão (CP ), que é um número adimensional que descreve as pressões relativas no escoamento independente do tamanho
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(a) Spalart-Allmaras (b) SST k-ω
Figura 7: Linhas de corrente para Mach = 1,0.

do corpo. Ele pode ser calculado a partir da Eq. 28:

CP =
p− p∞
1
2ρ∞u2

∞
(28)

onde p∞, ρ∞ e u∞ são, respectivamente, pressão, densidade e velocidade do meio livre.

(a) M = 1.0 (S-A) (b) M = 1.0 (SST k-ω)

(c) M = 2.0 (S-A) (d) M = 2.0 (SST k-ω)

(e) M = 3.0 (S-A) (f) M = 3.0 (SST k-ω)

Figura 8: Contornos de Pressão.

A Figura 8 percebe-se comportamentos distintos entre os regimes transônico e supersônico. Para o regime transônico,
percebe-se uma região com gradiente de pressão menor. Em ambos os casos, a região com pressões mais elevadas
coincide com a região primária de recirculação. Conforme o escoamento se distancia da base, a pressão se reduz até
igualar a condição de contorno far-field.

4. CONCLUSÃO

Esse trabalho iniciou com uma pesquisa bibliográfica sobre aerodinâmica para projéteis de artilharia. O objetivo
deste presente artigo era desenvolver simulações de dinâmica dos fluidos computacionais para entender a aerodinâmica
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da munição, sobretudo o arrasto. Conforme necessidade, o escoamento foi modelado para ser resolvido numericamente
dentro de condições de contorno pré-estabelecidas com simulações semi-empíricas.

Para resolver a turbulência presente no escoamento, dois modelos baseados nas equações médias de Navier-Stokes
(RANS) fora implementados: Spalart-Allmaras e SST k-ω. As simulações semi-empíricas supracitadas serviram como
referência para os estudos. Devido à importância do fenômeno presente na base do projetil em relação ao arrasto total, as
simulações CFD enfatizaram a compreensão das propriedades que governam o escoamento após a base do projetil.

Em todos os casos no presente artigo foi observada a formação da bolha de recirculação visualizada através das linhas
de correntes para a velocidade. Outro fator importante observado foi como essa bolha afeta os perfis de velocidade e de
pressão no eixo de simetria do escoamento. É visto um gradiente adverso de pressão, sobretudo no regime supersônico.

A malha obteve resultados mais próximos do ideal ao fazer uso do modelo de turbulência SST k-ω, o que já era
esperado por ser um modelo mais preciso para analisar gradientes adversos de pressão e a interação viscosa-invíscida do
fluido a partir de 2 equações de transporte. A idealização dos resultados foi baseada nos dados obtidos pelas formulações
semi-empíricas que o software PRODAS® soluciona.

Acerca do coeficiente de arrasto, o regime transônico obteve valores maiores porque existe um efeito complexo cau-
sado pela onda de choque. Em ambos os modelos de turbulência as tendências dos resultados foram de acordo com os
dados obtidos no PRODAS®. Atribui-se parte da razão à discrepância dos resultados a partir da desconsideração dos
efeitos de rotação no escoamento. Em corroboração à conclusão de Nicolás-Pérez et al. (2017), um projetil com a base
sem nenhum dispositivo além do boat-tail pode ser estudado pelas abordagens RANS.
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Resumo: The aerodynamics of artillery projectile is a complex case which the use of computational fluid dynamics (CFD)
can be applied. As long as they are launched in transonic or supersonic velocity regimes, effects of compressibility and
turbulence are perceived. The main objective of this article is observing how drag force present over a 6-inches caliber
axisymmetric projectile. The numerical simulations developed used Reynolds Averaged Navier-Stokes (RANS) models
for bidimensional steady flow from Spalart-Allmaras and Shear-Stress Transport k-ω models. The results for drag force
coefficient were compared with semi-empirical data implemented in commercial software PRODAS®. The values of SST
k-ω model were more approximate from reference value because this model is more applied in cases of high adverse
pressure gradient and with boundary-layer separation. The mean values analyzed were drag force coefficient, mean
velocity and pressure coefficient.
Palavras-chave: aerodynamics, drag force, range extension, ballistic trajectory, computational fluid dynamics


