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บทที ่1 
บทน ำ 

1.1 ที่มำและควำมส ำคัญของปัญหำกำรวิจัย 
ตามท่ีหลักสูตรวิศวกรรมอากาศยาน  สาขาวิชาวิศวกรรมเค ร่ืองกล  ส านักวิชา

วิศวกรรมศาสตร์ มหาวิทยาลัยเทคโนโลยีสุรนารี  มีความต้องการในการพัฒนาและสร้าง            
เคร่ืองจ าลองการบินเสมือนจริง เพื่อสนับสนุนในการศึกษาภาคปฏิบัติด้านกลศาสตร์การบิน        
และพฤติกรรมการบินของอากาศยาน จึงสร้างเคร่ืองจ าลองการบินเสมือนจริงและอากาศยาน          
ไร้คนขับขนาดเล็ก เพื่อใช้ในการเรียนการสอนภาคปฏิบัติ โดยเป็นการท าการบินและสังเกต
พฤติกรรมการตอบสนองของอากาศยานจากห้องควบคุมการบิน ใช้อากาศยานไร้คนขับชนิด        
ปีกตรึงขนาดเล็ก ความยาวปีก 1.8 เมตร ท าการบิน ซ่ึงมีจุดเด่นคือ มีความสะดวกในการขนยา้ย    
ง่ายต่อการบ ารุงรักษา ใช้พื้นท่ีในการบินท่ีน้อยกว่าอากาศยานขนาดใหญ่และง่ายต่อการท า
ปฏิบติัการ 

อากาศยานไร้คนขับชนิดปีกตรึงขนาดเล็กมีชุดระบบควบคุมการบินซ่ึงประกอบด้วย        
ชุดประมวลผล Pixhawk (Open source software และ Hardware), เซ็นเซอร์บอกต าแหน่ง GPS, 
ตวัรับสัญญาณวิทยุบงัคบั (เป็นระบบควบคุมการบินส ารอง), ชุดตวัมอเตอร์ไฟ้ฟา, เซอร์โวมอเตอร์ 
(Motor and Servo actuators) และชุดอุปกรณ์รับส่งสัญญาณวิทยุขอ้มูลการบินและภาพวีดิโอให้กบั
คอมพิวเตอร์ภาคพื้นท่ีถูกติดตั้งบนล าตวัอากาศยาน คอมพิวเตอร์ภาคพื้นจะส่งค าสั่งและรับขอ้มูล
สถานะการบินผ่านทางอุปกรณ์ส่ือสาร สามารถก าหนดโหมดการบินและควบคุมอากาศยาน 
งานวิจัยน้ีร่วมพฒันาและสร้างเคร่ืองจ าลองการบินเสมือนจริง โดยมุ่งเน้นในการค้นควา้และ
ออกแบบวิธีการหาสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขบัด้วยการบินทดสอบ ซ่ึงการหาสมรรถนะ    
ของเคร่ืองบินในปัจจุบนันิยมหาจากการน าโมเดลจ าลองของอากาศยานท่ีสร้างขึ้นดว้ยคอมพิวเตอร์ 
(Compute Aided Design : CAD) มาค านวณหาค่าตวัแปรทางอากาศพลศาสตร์ดว้ยโปรแกรมจ าลอง
การไหล (Computational Fluid Dynamics : CFD) ซ่ึงมีค่าความคลาดเคล่ือนเกิดขึ้นได้จากสมการ    
ท่ีใชใ้นการค านวณไม่สามารถสอดคลอ้งกบัพฤติกรรมทางอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดขึ้นจริงไดท้ั้งหมด 
ท าให้ผลการค านวณไม่ถูกตอ้งตามความเป็นจริงหรือการขึ้นรูปเคร่ืองบินท่ีไม่ตรงกบัการออกแบบ
ท าให้เกิดสมรรถนะท่ีต่างออกไปจากการค านวณ แต่ขอ้ดีคือใช้งบประมาณน้อย จึงนิยมใช้มาก      
ในปัจจุบนั ส่วนใหญ่มกัใช้กบัเคร่ืองบินท่ีออกแบบเอง เช่น อากาศยานพาณิชณ์ อากาศยานทาง
การทหาร ซ่ึงท าใหง้่ายต่อการใชก้ารค านวณหาสมรรถนะดว้ยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ นอกจากน้ียงั
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สามารถน าอากาศยานตน้แบบขนาดจริงหรือย่อส่วนเขา้ทดสอบในอุโมงคล์มเพื่อให้การค านวนมี
ความคลาดเคล่ือนน้อยลงได้ (Nancy Hall, 2015) ซ่ึงวิธีการน้ีตอ้งใช้งบประมาณและวิธีการท่ีมาก
ขึ้นและซับซอ้น หากมองมุมของการวิจยัหรือผูใ้ชง้านท่ีมีการประกอบเอง เช่นอากาศยานขนาดเลก็
(เคร่ืองบินบงัคบัหรือเรียกว่าอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก) ท่ีมีการผลิตเพื่อจ าหน่ายในเชิงพานิชย ์
ซ่ึงขอ้มูลจ าเพราะเชิงลึกของเคร่ืองบินเหล่าน้ีจะไม่มีการเผยแพร่มาพร้อมกบัตวัเคร่ือง ในดา้นของ
การวิจยัและการศึกษาเพื่อพฒันาหรือการน ามาประยุกต์ใช้ท าภารกิจท่ีส าคัญต่าง ๆ แลว้ ขอ้มูล      
เชิงลึกน้ีมีความส าคัญอย่างยิ่งในการหาสมรรถนะเหล่าน้ีด้วยวิธีการข้างต้น จ าเป็นต้องท า              
การคดัลอกแบบอากาศยาน เพื่อสามารถค านวณดว้ยโปรแกรมได ้ซ่ึงเกิดความคลาดเคล่ือนไดง้่าย
ในขั้นตอนน้ีและยงัมีขั้นตอนยุ่งยากในการถอดแบบอีกดว้ย จากการคน้ควา้การหาสมรรถนะและ  
เสถียรภาพของอากาศยาน ในปี ค.ศ. 1978 John D. Anderson ผูเ้ช่ียวชาญด้านอากาศพลศาสตร์     
ชาวอเมริกาไดเ้ขียนวิธีการหาสมรรถนะและเสถียรภาพเป็นหนงัสือท่ีมีความนิยมเป็นอย่างมากใน
การศึกษากลศาสตร์ดา้นการบิน มีใจความส าคัญโดยเฉพาะเร่ืองสมรรถนะว่า “การหาสมรรถนะ 
จ าเป็นต้องทราบตัวแปรจ าเพาะของเคร่ืองบินนั้ น ๆ ก่อน ได้แก่ สัมประสิทธ์ิแรงยก  (Lift 
coefficient) และแรงตา้นอากาศ (Drag coefficient) ท่ีแต่ละความเร็วการบิน (Airspeed) ความสูงท่ี
ต้องการบิน (Altitude) ขนาดความยาว (Span) ความกวา้ง (Cord) และพื้นท่ีปีก (Wing area) ของ
เคร่ืองบิน น าไปค านวณหาแรงยก  (Lift force) และแรงต้านอากาศ (Drag force) แรงขับ (Thrust 
require) ก าลงังานท่ีตอ้งใชส้ าหรับการบิน (Power require) น าเคร่ืองยนตพ์ร้อมติดตั้งใบพดั ทดสอบ
หาประสิทธิภาพใบพดั (Propeller efficiency) ด้วยอุโมงค์ลม น าผลท่ีได้ค  านวณหาแรงขบัสูงสุด 
(Thrust available) จากนั้นน า Thrust require เขียนกราฟเทียบกบั Thrust available ท าให้ค  านวณหา
ค่าความเร็วต ่าสุด ความเร็วสูงสุด ความเร็วส าหรับพิสัยการบิน (Range) เวลาท าการบิน (Endurance) 
รัศมีการเล้ียว (Turn radian) อตัราการเล้ียว (Rate of turn) และมุมเอียง (Bank angle) ได ้น าผลต่าง
ของ Power require และ Power available ค  านวณหาอตัราการไต่ระดบั (Rate of climb) และมุมไต่
ระดบั (Angle of climb) ได”้ วิธีการขา้งตน้น้ีมีการน าไปประยุกต์ใช้ในการการหาสมรรถนะของ
อากาศยาน ซ่ึงจะมีการอภิปรายในหวัขอ้อ่ืนเป็นล าดบัต่อไป 

ผูว้ิจยัเล็งเห็นว่าเทคโนโลยีในปัจจุบนัท่ีมีขีดความสามารถท่ีมากขึ้นและมีขนาดฮาร์ดแวร์    
ท่ีเล็ก น ้ าหนักเบา และราคาถูก หากน ามากประยุกต์ในการสร้างเคร่ืองมือวดัท่ีสามารถติดตั้ ง          
บนอากาศยานไร้คบขับขนาดเล็กจะท าให้สามารถท าการทดสอบหาสมรรถนะด้วยวิธีการบิน
ทดสอบจริงแทนการทดสอบด้วยอุโมงค์ลมได้ จึงท าการสร้างเคร่ืองวดัแรงขับและเคร่ืองวดั          
มุมปะทะส าหรับติดตั้งบนเคร่ืองบินขนาดเล็กรุ่น Sonicmodell Sky hunter และสร้างระบบควบคุม
การบินแบบอตัโนมติัได้เพื่อช่วยในการทดลอง ท าการทดลองท าการบินอากาศยานพร้อมทั้งวดั   
และบนัทึกผลการบิน น าแรงขบั มุมปะทะ ความเร็ว ความสูง กระแสและความต่างศกัยไ์ฟฟ้าท่ีวดั

 



3 

ได้จากเคร่ืองมือวดัท่ีติดตั้ งไว้บนเคร่ืองบิน ท าให้สามารถค านวณยอ้นกลับเพื่อหาค่าตัวแปร            
จ าเพาะต่าง ๆ ท่ีกล่าวไวข้า้งตน้ พร้อมทั้งหาสมรรถนะของอากาศยาน ซ่ึงได้แก่ ความเร็วต ่าสุด 
ความเร็วสูงสุด พิสัยการบินสูงสุด เวลาท าการบินสูงสุด รัศมีวงเล้ียวต ่าสุด อตัราการหเล้ียวสูงสุด 
และมุมเอียงสูงสุด อตัราการไต่ระดบัสูงสุดและมุมไต่ระดบัสูงสุดได ้โดยมีรายละเอียดในล าดับ
ต่อไป 

1.2 วัตถุประสงค์ของกำรวิจัย 
1.2.1 เพื่อพฒันาเคร่ืองจ าลองการบินเสมือนจริงแบบ Flight emulator 
1.2.2 ทดสอบสมรรถนะและเสถียรภาพประกอบไปดว้ย 

1)  ความเร็วสูงสุด (Maximum velocity) 
2)  ความเร็วขั้นต ่า (Including stall speed) 
3)  ความเร็วส าหรับช่วงระยะการบินสูงสุด (Velocity for maximum range) 
4)  ความเร็วส าหรับเวลาท าการบินสูงสุด (Velocity for maximum endurance) 
5)  อตัราสูงสุดของการไต่ระดบั (Maximum rate of climb) 
6)  มุมไต่สูงสุด (Maximum climb angle) 
7)  รัศมีวงเล้ียวต ่าสุด (Minimum turn radius) 
8)  อตัราการเล้ียวสูงสุด (Maximum turn rate) 
9)  มุมเอียงสูงสุด (Maximum bank angle) 

1.3 ขอบเขตของกำรวิจัย 
1.3.1 เคร่ืองบินไร้คนขบัขนาดเลก็ชนิดปีกตรึง 

1)  ความยาวปีกไม่เกิน 3 เมตร 
2)  ความยาวล าตวัไม่เกิน 3 เมตร 
3)  สร้างจากวสัดุไฟเบอร์กลาสหรือโฟม 
4)  น ้าหนกัเคร่ืองบินไม่บรรทุกไม่เกิน 3 กิโลกรัม 
5)  น ้าหนกัเคร่ืองบินบรรทุกไม่เกิน 5 กิโลกรัม 

1.3.2 หอ้งควบคุมการบิน 
 1)  หอ้งควบคุมการบินจ าลองรุ่น Cessna 172 ขนาด 1:1 
 2) จอแสดงผลการบิน 
 3) ระยะควบคุมการบินไม่เกิน 3 กิโลเมตร 
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1.4 ประโยชน์ที่คำดว่ำจะได้รับ 

1.4.1 หอ้งควบคุมการบินเสมือนจริงแบบ Flight emulator 
1.4.2  ขั้นตอนและวิธีการหาสมรรถนะของเคร่ืองบินชนิดปีกตรึงดว้ยการทดสอบบิน 
1.4.3 นวตักรรมเคร่ืองมือวดัใหม่ท่ีใชใ้นอากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึงขนาดเลก็ 

 

 



บทที ่2 
ปริทัศน์วรรณกรรมและงานวจิัยที่เกีย่วข้อง 

การคน้ควา้งานวิจยัต่าง ๆ รวมทั้งขอ้มูลทัว่ไปท่ีมีในวารสารท่ีเก่ียวขอ้ง ผูว้ิจยัไดร้วบรวม
และคดักรองขอ้มูลพื้นฐานท่ีเก่ียวขอ้งมาไว ้ณ ท่ีน้ี โดยมีเน้ือหาเก่ียวกบัค านิยาม การหาสมรรถนะ
และเสถียรภาพ ซ่ึงมีรายละเอียดดงัหวัขอ้ต่อไปน้ี 

2.1  อากาศยานไร้คนขับ 
อากาศยานไร้คนขบัเป็นอากาศยานท่ีมีลกัษณะทางกายภาพเหมือนอากาศยานท่ีมีการใช้

งานทัว่ไป ส่ิงท่ีแตกต่างกนัคือ การควบคุมอากาศยานท่ีไม่ตอ้งมีนักบินท าหน้าท่ีควบคุมการบิน     
อยู่บนอากาศยานขณะท าการบิน แต่มีนักบินท าหน้าท่ีควบคุมการบินผ่านสถานีควบคุมการบินท่ี     
อยู่ภาคพื้น โดยท่ีสถานีภาคพื้นน้ีจะส่งสัญญาณการควบคุมไปท่ีตัวรับสัญญาณท่ีติดตั้ งบน        
อากาศยาน เพื่อควบคุมการบินตามล าดบั นิยมเรียกวา่ “ระบบอากาศยานไร้คนขบั (Unmanned Ariel 
Systems : UAS)” ปัจจุบนัอากาศยานไร้คนขบันั้นมีหลายขนาดและถูกพฒันาใหส้ามารถใชส้ัญญาณ
วิทยุควบคุมในระยะใกล้-ไกลได้ อากาศยานอาจมีอัตราส่วนของขนาดท่ีเล็กกว่าขนาดเดิม
หลายเท่าตัว ส่วนใหญ่มักสร้างจากโฟมหรือวสัดุท่ีน ้ าหนักเบาและแข็งแรง มีช้ินส่วนท่ีท าให้
สามารถควบคุมการบินได้ เช่น ปีกเล็กแก้เอียง  (Aileron), ส่วนควบคุมแนวระดับ  (Elevator),        
หางเสือ (Rudder) และระบบขบัดนั เป็นตน้ ซ่ึงใชม้อเตอร์เซอร์โวเป็นตวัให้ก าลงัในการขยบักลไก 
จากนั้นใชรี้โมทวิทยใุนการส่งสัญญาณควบคุมระยะไกลส่งไปยงัตวัรับสัญญาณ (Receiver) ท่ีติดตั้ง
บนอากาศยานเพื่อควบคุมมอเตอร์เซอร์โวเพื่อให้กลไกลต่าง ๆ ท างาน จึงเกิดเป็นอากาศยาน            
ท่ีสามารถบินได้ โดยไม่จ าเป็นต้องมีนักบินประจ าอยู่บนเคร่ือง ต่อมาเทคโนโลยีการส่งภาพ
ระยะไกลไดพ้ฒันาให้มีขนาดอุปกรณ์ กลอ้งถ่ายภาพ ตวัรับและส่งสัญญาณภาพระยะไกลท่ีมีขนาด
เล็กลงและมีน ้ านักเบา จึงมีการน ามาประยุคใช้กบัการควบคุมอากาศยานด้วยการมองผ่านกลอ้ง
วีดิโอนิยมเรียกระบบน้ีวา่ “โหมดมุมมองบุคคลท่ี 1 (First Person View : FPV)” พร้อมทั้งชุดควบคุม
การบินท่ีมีขนาดเล็กและถูกออกแบบมาเพื่อใชก้บัอากาศยานขนาดเล็กโดยเฉพาะ ซ่ึงใชเ้ป็นระบบ
ช่วยรักษาการบินและบินแบบอัตโนมัติได้ ท าให้อากาศยานมีขีดความสามารถการใช้งานท่ี
หลากหลายมากขึ้น อากาศยานบงัคบัวิทยุจึงถูกน ามาประยุกตใ์ช้งานในหลายดา้น เช่น การส ารวจ 
การถ่ายภาพ ถ่ายวีดิโอ ทั้งเพื่อใชใ้นการแสดงต่าง ๆ และการเก็บขอ้มูล รวมถึงการใชใ้นดา้นการวิจยั 
เป็นตน้ ซ่ึงรู้จกักนัในค าวา่ “โดรน” ( ส านกังานคณะกรรมการป้องกนัปราบปรามยาเสพติด, ม.ป.ป.)
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2.2 เคร่ืองจ าลองการบิน 
เคร่ืองจ าลองการบิน (Flight simulator) เป็นเคร่ืองมือในการช่วยฝึกบินอากาศยานของ

นักบินฝึกหัดเรียกว่า “Flight training” ซ่ึงประกอบไปด้วยเคร่ืองมือวัดการบินแบบจ าลอง 
(Instrument flying) ภาพแสดงผลการบินแบบจ าลองและอุปกรณ์ควบคุมการบินแบบจ าลอง           
ซ่ึงทั้งหมดเป็นการประมวลผลดว้ยกราฟฟิกส์คอมพิวเตอร์ ท าให้เป็นภาพเสมือนจริงจากสมการ
คณิตศาสตร์ ในการจ าลองการบินมีหลายระดับความเสมือนจริง ระดับสูงสุดคือ มีห้องนักบิน           
ท่ีเท่ากับขนาดของอากาศยานจริงท่ีท าการจ าลองมีอุปกรณ์เคร่ืองมือวดัท่ีใช้งานได้จริงและ                
มีการจ าลองการเคล่ือนท่ีของห้องควบคุม ซ่ึงให้มีความรู้สึกเสมือนจริงของอากาศยานในขณะท า  
การบินในโปรแกรมจ าลอง 

2.3 ระบบควบคุมอากาศยานไร้นักบิน 
 ปัจจุบนัมีความนิยมการใช้งานโดรนอย่างแพร่หลาย หากมองในมุมของการใช้งาน ยี่ห้อ     
ท่ี นิยมมากในกลุ่มผู ้ใช้งานคือ DJI ซ่ึงถือเป็นโดรนท่ีมีระบบการควบคุมช่วยการบินท่ีมี                
ความน่าเช่ือถือสูง รวมถึงยี่ห้ออ่ืน ๆ ท่ีไม่ได้กล่าวถึง ณ ท่ีน้ี หากมองในมุมของการวิจัยและ      
พฒันาแลว้ ในการพฒันาฟังก์ชันการใช้งานโดรนเหล่าน้ีสามารถพฒันาได้เฉพาะผูผ้ลิตเท่านั้น 
เพราะเป็นลิขสิทธ์ิทางปัญญาของแต่ละผูผ้ลิตท่ีป้องกันผลประโยชน์ทางการค้า ท าให้นักวิจัย
ภายนอกไม่สามารถปรับปรุงหรือพฒันาในเชิงลึกให้สอดคลอ้งกบัการท างานวิจยัได้อย่างอิสระ 
ดังนั้นจึงไม่นิยมส าหรับการใช้งานด้านการวิจัยในเชิงพัฒนาเทคโนโลยี ในขณะเดียวกันยงัมี
ผูพ้ฒันาและสร้างอุปกรณ์ชุดควบคุมการบินของอากาศยานขนาดเลก็อยา่ง Ardupilot และ Pixhawk 
ท่ีเนน้ในการผลิตบอร์ดควบคุมส าหรับอากาศยานท่ีสามารถปรับแต่งการควบคุมได ้รวมถึงการเปิด
โอกาศใหผู้ใ้ชส้ามารถแกโ้ปรแกรมควบคุมหรือท่ีเรียกว่า “Firmware” ไดต้ามตอ้งการ โดยไม่สงวน
ลิขสิทธ์ิ เรียกวา่ “Open source” ซ่ึงเหมาะส าหรับการน ามาใชก้บัท างานวิจยัอยา่งยิง่ 

2.3.1 ArduPilot Mega (APM) 
  Ardupilot หรือ “ArduPilot Mega (APM)” ซ่ึง รุ่นล่าสุดในปัจจุบันคือ APM2.6      
ใช้ไมโครคอนโทรลเลอร์เป็น ATMega 2560 มีพอตเช่ือมต่อส าหรับอุปกรณ์ควบคุมภายในท่ี
หลากหลายและเพียงพอต่อการควบคุมการบินดังรูปท่ี  2.1 ภายในเฟริมแวร์สามารถตั้งโหมด
ควบคุมการบิน ซ่ึงมีความเหมาะสมอย่างยิ่งกบัวิจยัน้ี เน่ืองจากการทดลองดว้ยการบินนั้นจ าเป็น   
ตอ้งมีการก าหนดความเร็วบิน ความสูงการบิน ใหไ้ดต้ามการทดลอง เพื่อใหค้่าการวดัขอ้มูลการบิน
เป็นไปตามท่ีตอ้งการ 
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รูปท่ี 2.1 APM 2.6 Board, 2019 (ท่ีมา: www.rcnhobby.com)  

 ในปัจจุบนั ArduPilot Mega (APM) มีความนิยมอย่างยิ่งในหมู่ผูวิ้จยัและพฒันา 
อากาศยานไร้คนขบัทั้งในประเทศไทยและต่างประเทศต่างมีการตั้งกระทูท่ี้มีการพูดคุยหรือแบ่งปัน
ประสบการณ์การแก้ไนปัญหาการท างานและโปรแกรมท่ีหลากหลาย แต่ถึงอย่างนั้ น APM              
ยงัมีข้อจ ากัดในด้านของฮาร์ดแวร์ท่ีมีพื้นความจุข้อมูลและความเร็วในการประมวลผลท่ีต ่า          
โดยเฟิร์มแวร์ ArduPilot เวอร์ชัน่ 3.5.0 ขึ้นไป ไม่สามารถท างานบนบอร์ด APM2.6 ไดอี้กต่อไป 
เน่ืองจากมีหน่วยความจ าและความเร็วในการประมวลผลท่ีไม่เพียงพอ ท าให้ผูใ้ช้ส่วนใหญ่              
มีการพฒันาอุปกรณ์ในการช่วยเก็บขอ้มูลการบินเป็นหน่วยความจ าภายนอกแทน 

2.3.2 Pixhawk 
 Pixhawk อีกค่ายหน่ึงท่ีมีความนิยมสูงส าหรับการใช้ในงานวิจัย  เน่ืองจากมี        

ความรวดเร็วและแม่นย  าในการประมวลผล มีช่องพอตเช่ือมต่อเซ็นเซอร์ภายนอกท่ีหลากหลาย        
มีหน่วยความจ าภายนอกส าหรับบนัทึกผลการบิน ซ่ึงท าให้สามารถน าขอ้มูลการบินไปประมวลได้ 
มีหน่วยงานในการพฒันาและแก้ไขปัญหา  พร้อมทั้งช่วยเหลือผูใ้ช้งานและสามารถแลกเปล่ียน
ขอ้มูลในการปรับเปล่ียนเฟิร์มแวร์ใหเ้มาะสมกบัการใชง้านมากขึ้น 

 Pixhawk ถูกพฒันาขึ้นโดย Lorenz Meier จากมหาวิทยาลยั Swiss Federal Institute 
of Technology in Zurich ในปี ค.ศ. 2009 โดยเป็นบอร์ดท่ีประกอบด้วย Flight management unit 
และ Input/Output โดยมีส่ิงอ านวยความสะดวกทางการบิน อาทิ เซ็นเซอร์ตรวจวดัท่าทางการบิน 
เซนเซอร์ตรวจวดัความสูง ระบบติดต่อส่ือสารระหว่างอากาศยานและภาคพื้นท่ีมีโปรแกรมควบคุม 
หรือเฟริมแวร์รองรับการท างานท่ีใชง้านง่าย โดยถูกพฒันาขึ้นและเผยแพร่ใหบุ้คคลทัว่ไปไดใ้ชง้าน 
เรียกว่า “Open source” ซ่ึงมีการสงวนลิขสิทธ์ิให้บุคคลใด ๆ สามารถท าซ ้ า เผยแพร่หรือดัดแปลง
ซอฟต์แวร์นั้นได้อย่างถูกตอ้งตามกฎหมายโดยเสรีซ่ึงถูกเรียกว่า “General Public License (GPL, 
2007)” และมีโปรแกรมท่ีใชง้านร่วมกนัช่ือวา่ “Qgroundcontrol (2019)”  
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รูปท่ี 2.2 โปรแกรม Qgroundcontrol (ท่ีมา: www.01net.com) 

 โปรแกรม Qgroundcontrol มีองค์ประกอบหลกั 2 ส่วน คือ การตั้งค่ามีไวส้ าหรับ
การตั้งค่าการบิน การวางแผนการบิน และการสอบเทียบเซ็นเซอร์ เป็นต้น และการแสดงผล             
มีไวส้ าหรับการแสดงผลสถานะการบินของอากาศยาน เช่น ความเร็ว ความสูง ทิศทางการบิน 
ท่าทางการบิน เวลาท าการบิน ปริมาณพลงังานท่ีเหลือ คุณภาพการรับและส่งสัญญาณ เป็นต้น      
โดยมีรายละเอียดท่ีจ าเป็นส าหรับการทดลองส าหรับงานวิจยัดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.3 โหมดการควบคุมการบิน 

1 
2 
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 1)  การตั้งค่า คือ การก าหนดความส าคัญต่างท่ีจ าเป็นต่อการใช้งาน ซ่ึงในท่ีน้ี      
จะกล่าวถึงเพียงบางส่วนท่ีมีผลต่อการทดลองสอบส าหรับงานวิจัย ซ่ึงได้แก่ โหมดการบิน, 
พารามิเตอร์ และการวางแผนการบิน โดยโหมดท่ีใชส้ าหรับการทดลองในงานวิจยัมีดงัน้ี 

Stabilize mode เป็นโหมดท่ีตวัประมวลผลการบินจะท าการช่วยรักษาท่าทาง
ของอากาศยานให้มีระนาบขนานกับผิวโลก โดยไม่จ ากัดความสูง, ความเร็วและทิศทางการบิน 
นกับินสามารถบงัคบัทิศทาง, ความเร็ว, ความสูง และเปล่ียนท่าทางการบินได ้แต่หลงัจากท่ีนกับิน
ปล่อยคนับงัคบั อากาศยานจะกลบัมีท่าทางการบินท่ีขนานกบัผิวโลกเช่นเดิม 

Altitude mode เป็นโหมดท่ีตวัประมวลผลการบินจะท าการช่วยรักษาท่าทาง
ของอากาศยานให้มีระนาบขนานกับผิวโลกและรักษาความสูงล่าสุดท่ีนักบินควบคุม  นักบิน
สามารถบงัคบัทิศทาง, ความเร็ว, ความสูง และเปล่ียนท่าทางการบินได ้แต่หลงัจากท่ีนกับินปล่อย
คนับงัคบั อากาศยานจะกลบัมีท่าทางการบินท่ีขนานกบัผิวโลกและรักษาความสูงล่าสุดเช่นเดิม 

Hold mode เป็นโหมดท่ีตวัประมวลผลการบินจะท าให้อากาศยานบินวนเป็น
วงกลม นกับินไม่สามารถท าการบินใด ๆ ทั้งส้ิน จนกวา่จะยกเลิกโหมดน้ี 

Mission เป็นโหมดท่ีตัวประมวลผลการบินจะท าให้อากาศยานบินตาม
แผนการบินท่ีวางไว ้

Return home เป็นโหมดท่ีตวัประมวลผลการบินจะท าให้อากาศยานบินบิน
กลับมาท่ีต าแหน่ง Home ต าแหน่งน้ีคือต าแหน่งท่ีตั้ งไวใ้นการวางแผนการบินหรือต าแหน่งท่ี        
ท าการต่อแบตเตอร่ี เม่ืออากาศยานมาถึงต าแหน่ง Home อากาศยานวนเป็นวงกลม จนกวา่จะยกเลิก
โหมดน้ี 

 พารามิเตอร์ท่ีมีการตั้งค่าในการทดสอบในงานวิจยัมีดงัน้ี 
FW_P_LIM_MAX : ใช้ในการตั้งค่ามุมเงยสูงสุด (Maximum of pitch) ท าให้อากาศยาน

สามารถท ามุม Pitch ขณะท าการบินไม่เกินค่าท่ีตั้งไว ้
FW_AIRSOD_MAX : ความเร็วอากาศสูงสุด (Maximum of airspeed) ท าให้อากาศยาน

สามารถท าความเร็วการบินไดไ้ม่เกินค่าท่ีตั้งไว ้
FW_AIRSOD_MIN : ความเร็วอากาศส าหรับเดินทาง (Cruise airspeed) ท าให้อากาศยาน

ท าความเร็วการบินตามค่าท่ีตั้งไว ้
FW_AIRSOD_MIN : ความเร็วอากาศต ่ าสุด (Minimum of airspeed) ท าให้อากาศยาน

สามารถท าความเร็วการบินไดไ้ม่ต ่ากวา่ค่าท่ีตั้งไว ้
NAV_LOITER_RAD : รัศมีบินวน (Loiter radius) ท าใหอ้ากาศยานสามารถท าการเล้ียวใน

รัศมีท่ีตั้งไว ้
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การวางแผนการบิน เป็นการวางต าแหน่งหรือพิกดัต่าง ๆ บนแผนท่ีท่ีตอ้งการให้อากาศยานบินไป 
ณ จุดนั้น ๆ โดยระบุความสูงของพิกัดและความเร็วในการเดินทาง เม่ืออากาศยานเข้าสู่โหมด       
การบินแบบ Mission ตวัประมวลผลการบินจะท าให้อากาศยานบินไป ณ พิกดัท่ีตั้งไว ้ดว้ยความสูง
ท่ีก าหนด  

 

รูปท่ี 2.4 การวางแผนการบิน (ท่ีมา: https://docs.qgroundcontrol.com) 

 2)  การแสดงผล มีไวส้ าหรับการแสดงผลสถานะการบินของอากาศยาน เช่น 
ความเร็ว ความสูง ทิศทางการบิน ท่าทางการบิน เวลาท าการบิน ประมาณพลงังานท่ีเหลือ คุณภาพ
การรับและส่งสัญญาณ 

 

รูปท่ี 2.5 สถานะการบิน 
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2.4 สมรรถนะและเสถียรภาพ 
 สมรรถนะและเสถียรภาพถูกกล่าวถึงเสมอเม่ือมีการใช้งานอากาศยาน ซ่ึงถูกน ามาใช้ใน
การประเมินความสามารถในการท าภารกิจต่าง ๆ เพื่อให้สามารถเลือกใช้งานได้อย่างเมาะสม       
โดยส่วนใหญ่สมรรถนะและเสถียรภาพจะถูกก าหนดไวต้ั้งแต่แรกเร่ิมก่อนกระบวนการแบบและ
สร้างอากาศยาน โดยเป็นส่ิงท่ีสอดคลอ้งกบัความตอ้งการของผูใ้ชง้านหรือผูส้ร้างนัน่เอง ในปัจจุบนั
อากาศยานไร้คนขบัถูกออกแบบและสร้างเพื่องานเฉพาะกิจนั้น ๆ ซ่ึงมีขนาดและความสามารถ       
ท่ีแตกต่างกันออกไป งานวิจัยน้ีจึงได้รวบข้อมูลและวิธิการหาสมรรถนะและเสถียรภาพของ    
อากาศยาน โดยมีรายละเอียดดงัต่อไปน้ี 
 2.4.1 สมรรถนะ 

 จากการคน้ควา้งานวิจยัท่ีเก่ียวขอ้ง พบวา่ตวัแปรท่ีถูกกล่าวถึงเสมอในเร่ืองสมรรถนะ
ของอากาศยาน คือ ความสามารถในการบรรทุกส่ิงของ (Play Load) มีผลโดยตรงต่อความเร็วใน        
การบิน, ระยะท าการบินหรือพิสัยการบิน (Range) ท่ีมีผลต่อพื้นท่ีในการท าภารกิจ, เวลาการบิน 
(Endurance), ความเร็วสุงสุดในการบิน (Maximum of velocity) มีผลต่อความรวดเร็วในการท าภารกิจ, 
ความเร็วต ่าสุดในการบิน (Minimum of velocity) ท่ีมีผลต่อการท าภารกิจ เช่น การบินถ่ายภาพท า     
แผนท่ีหรือการส ารวจทรัพยากร ท่ีตอ้งใช้ความเร็วต ่าในการบิน อีกทั้งระยะทางว่ิงในขึ้นบินหรือ      
การลงจอด และอตัราการไต่ระดบัการบิน ( Rate of climb)  จากขา้งตน้มีการอธิบายความสัมพนัธ์ของ
แต่ละตัวแปรโดยละเอียดจากทฤษฎีกลศาสตร์การบินของ John D. Anderson (2012) ผูเ้ช่ียวชาญ       
ดา้นอากาศพลศาสตร์ดงัน้ี 
  การหาสมรถถนะเร่ิมจากการหา Power requireและ Power available  เพื่อน าไป
ค านวนหา Maximum velocity และ Rate of climb น า Thrust require หา Rang และ Endurance โดยมี
ลายระเอียดดงัต่อไปน้ี 
 1)  Drag polar แรงตา้นอากาศ เกิดจากรูปร่างของอากาศยานเม่ือปะทะกบัอากาศ
และแรงเสียดทานเม่ืออากาศยานเคล่ือนท่ีผา่นอากาศ ซ่ึงมีความสัมพนัธ์ดงัสมการท่ี 2.1 

 แรงตา้นอากาศ  = แรงตา้นอากาศจากรูปร่าง + แรงเสียดทานท่ีผิวอากาศยาน  
 Total drag         = Parasit drag + Induce drage (2.1) 

 ซ่ึงเขียนในรูปสัมประสิทธ์ิของแรงจะได้ดังสมการท่ี 2.2 โดยสามารถเรียก
ความสัมพนัธ์น้ีวา่ “Drag polar” 

 John D. Anderson (2012) ได้กล่าวว่า การหาสมรรถนะเร่ิมตน้ท่ีการพิจารณา 
Drag polar เป็นความสัมพนัธ์ระหว่างสัมประสิทธ์ิแรงยก (CL) กบัแรงตา้นอากาศ (CD) โดยท่ีค่า CL 
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และ  CD จะมีค่าขึ้ นกับความเร็วอากาศท่ีไหลผ่านปีกอากาศยาน สามารถหาได้จากข้อมูล                 
การออกแบบอากาศยานดว้ยการค านวณจากการจ าลองดว้ยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ (CFD) จากนั้น
หากน ามาเขียนกราฟความสัมพนัธ์จะแนวโนม้ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.6 Drag polar (John D. Anderson, 2012) 

 Drag polar มักเขียนอยู่ในรูปแบบสมการผลรวมของสัมประสิทธ์ิแรงต้าน
อากาศ (Total drag coefficient) ดงัสมการต่อไปน้ี 

2

L

D D,0

C
C C

eAR
= +


  (2.2) 

โดยท่ี CD คือ สัมประสิทธ์ิแรงตา้นอากาศทั้งหมด (Total drag coefficient) 
CD,0 คือ สัมประสิทธ์ิแรงตา้นอากาศท่ีเกิดจากรูปร่างของอากาศยาน  
       (Drag coefficient at zero-lift) 
CL คือ สัมประสิทธ์ิแรงยก (Lift coefficient) 
e คือ Oswald efficiency factor  
AR คือ อตัราส่วนระหวา่งความยาวปีกกบัความยาวหนา้ของปีก   

 น าข้อมูลข้างต้นหาแรงยกและแรงต้านท่ีแปรผันตรงกับความเ ร็วใน               
การเคล่ือนท่ีไดด้งัสมการต่อไปน้ี 

2

L

1
L V SC

2
=    (2.3) 
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2

D

1
D V SC

2
=    (2.4) 

โดยท่ี L คือ แรงยกท่ีเกิดจากความดนัท่ีปกอากาศยาน (Lift force) มีหน่วยเป็น นิวตนั (N) 
D คือ แรงตา้นท่ีเกิดจากรูปร่างของอากาศยาน (Drag force) มีหน่วยเป็น นิวตนั (N) 

   คือ ความหนาแน่นของอากาศ มีหน่วยเป็น กิโลกรัมต่อลูกบาศกเ์มตร (kg/m3) 
V คือ ความเร็วการบิน มีหน่วยเป็น เมตรต่อวินาที (m/s) 
S คือ พื้นท่ีปีกของอากาศยาน มีหน่วยเป็น ตารางเมตร (m2) 

 เม่ือไดแ้รงยกและแรงตา้นอากาศของอากาศยานท่ีแต่ละความเร็วท่ีอากาศไหล  
ผ่านปีก น าแรงยกและแรงตา้นอากาศประเมินหาแรงขบัของเคร่ืองยนตท่ี์ตอ้งการใชใ้นการบินของ
อากาศยานนัน่คือ แรงท่ีท าให้อากาศยานเคล่ือนท่ีไปดา้นหนา้และท าให้เกิดแรงยกท่ีปีกอากาศยาน
จากการไหลของอากาศท่ีผา่นปีกอากาศยาน ซ่ึงน าไปสู่การหาเคร่ืองยนตท่ี์เมาะสมในล าดบัถดัไป 
 2)  แรงขบัท่ีตอ้งการ (Thrust require, Tr) แรงขบัท่ีตอ้งการเป็นแรงขบัท่ีต้องใช้
ส าหรับท าการบินในภาวการณ์บินแบบ Cruise speed จากการกล่าวถึงแรงตา้นอากาศไวข้้างต้น    
การท่ีอากาศยานบินท่ีความเร็วคงท่ีค่าหน่ึง อากาศยานจะมีแรงตา้นอากาศท่ีความเร็วนั้นเช่นกัน   
การท่ีอากาศยานจะบินได้ท่ีความเร็วนั้น เคร่ืองยนต์ต้องท าให้ใบพดัหมุนเพื่อสร้างแรงขับไป       
ด้านหน้าท่ีมีขนาดเท่ากับแรงต้านอากาศของอากาศยานท่ีความเร็วนั้ น  โดยสอดคล้องกับ                   
กฎการเคล่ือนท่ีของนิวตันข้อท่ี  1 (Newton's 1st laws) ดังนั้ นแรงขับท่ีได้จากเคร่ืองยนต์ขั้นต ่า            
ณ เวลานั้น ๆ จะตอ้งมาค่าเท่ากบัแรงตา้นอากาศ ณ ความเร็วเดียวกนั  

 

รูปท่ี 2.7 แผนภาพแรงท่ีเกิดขึ้นขณะท่ีอากาศยานท าการบิน (John D. Anderson, 2012) 
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 การค านวนหาแรงขบัท่ีตอ้งการของอากาศยานจะพิจารณาท่ีการบินท่ีความเร็ว
คงท่ีค่าใดค่าหน่ึง ซ่ึงพฤติกรรมน้ีสามารถเกิดไดง้่ายท่ีการบินระดบัเพดานบินคงท่ี( Steady-level 
flight ) โดยส่วนใหญ่เป็นการบินเดินทางของอากาศยาน( Cruise speed) ความสัมพนัธ์ของแรงยก
และแรงตา้นอยู่ใน ดังรูปท่ี 2.7 เม่ือพิจารณาแนวแกนตั้งและแนวแกนนอนมีความสัมพนัธ์ของ      
แรงท่ีผลรวมเท่าเป็นศูนย ์ตามกฎการเคล่ือนท่ีของนิวตนัขอ้ท่ี 1 ดงัสมการต่อไปน้ี 

T
L Tsin( ) Wcos( )+  =    (2.5) 

T
Tsin( ) D Wcos( ) = +   (2.6) 

โดยท่ี W คือ แรงท่ีเกิดจากน ้าหนกัอากาศยาน (Weight) มีหน่วยเป็น นิวตนั (N) 
 T, Tr คือ แรงขบัดนัหรือแรงดึงท่ีเกิดจากระบบขบัดนั (Thrust) มีหน่วยเป็น นิวตนั (N) 
 

T
  คือ มุมปะทะหน่วยเป็น องศา (Degree) 

   คือ มุมท่ีเส้นทางการบินท ากบัแกนระนาบผิวโลกหน่วย องศา (Degree) 
 
 การบินท่ีขนาดกับผิวโลกและระดับการบินคงท่ี  (Cruise speed) ส่งผลให้   
และมุมปะทะมีค่านอ้ยมาก จึงท าใหส้มการท่ี 2.5 และสมการท่ี 2.6 มีผลลพัธ์ดงัต่อไปน้ี 

L = W (2.7) 

Tr = D (2.8) 

  จากสมการท่ี 2.7 และสมการท่ี 2.8 เป็นการยืนยนัว่าการท่ีอากาศยานจะบินท่ี  
ความเร็วค่าหน่ึง อากาศยานตอ้งมีแรงขบัเท่ากับแรงตา้นท่ีความเร็วนั้น ๆ และการท่ีอากาศยาน       
จะบินท่ีเพดานบินคงท่ีได้ต้องมีแรงยกเท่ากับน ้ าหนักอากาศยาน จากนั้นน าสมการท่ี 2.3 และ  
สมการท่ี 2.4 มาแทนค่าในสมการท่ี 2.7 และสมการท่ี 2.8 จะไดว้า่ 

2

L

1
W V SC

2
=    (2.9) 
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2

D

1
Tr V SC

2
=    (2.10) 

  จากสมการท่ีไดพ้บว่าสามารถน าขอ้มูล Drag polar ท่ีแต่ละความเร็วมาหาค่า      
แรงขบัท่ีตอ้งการได ้โดยน าสมการท่ี 2.10 หารดว้ยสมการท่ี 2.9 และจดัความสัมพนัธ์ในรูปของ   
แรงขบัท่ีตอ้งการไดด้งัน้ี 

L D

W W
Tr

L D C C
= =   (2.11) 

 สมการท่ี 2.11 เห็นได้ว่าหากน าน ้ าหนักของอากาศยานหารด้วยอัตราส่วน   
แรงยกต่อแรงต้านอากาศหรืออัตราส่วนของแรงสัมประสิทธ์ิ  คือ ค่าของแรงขับท่ีต้องการ                 
ณ ความเร็วนั้น และหากน าสมการท่ี 2.9 มาเขียนกราฟความสัมพนัธ์ระหว่างแรงขบัท่ีตอ้งการกบั
ความเร็ว จากตวัอย่างในหนงัสือของ John D. Anderson (2012) ไดแ้สดงไวด้งัรูปท่ี 2.8 ซ่ึงพบว่าจุดท่ี
แรงขับท่ีต้องการมีค่าต ่าสุด (Trmin) คือ จุดท่ีมีความเร็วท่ีท าให้ L/D มีค่าสูงสุด ดังสมการท่ี 2.11            
ซ่ึง Anderson กล่าวต่ออีกว่า “ถา้อากาศยานท าการบินท่ีความเร็วท่ีใช้แรงขบัน้อยสุดจะท าให้อากาศ
ยานบินไดร้ะยะทางท่ีไกลท่ีสุด คือ จุดท่ีมีความเร็วท่ีท าให้ L/D มีค่าสูงสุด” ดงัสมการท่ี 2.11 จากนั้น
น า Tr ซ่ึงน าไปสู่การหาพิสัยการบินสูงสุดท่ีงานวิจยัน้ีตอ้งการ 

 

รูปท่ี 2.8 แรงขบัท่ีตอ้งการ (John D. Anderson, 2012) 

 



16 

 3)  ก าลงัขบัท่ีตอ้งการ (Power require, Pr) คือ ก าลงังานท่ีตอ้งการเป็นก าลังจาก
เคร่ืองยนต์ท่ีใชใ้นการสร้างแรงขบัเพื่อท าการบิน โดยมีค่าเท่ากบัแรงขบัท่ีแปรผนัตรงกบัความเร็ว 
อยูใ่นรูปสมการดงัต่อไปน้ี 

Pr = TrV (2.12) 

โดยท่ี Pr คือ ก าลงัท่ีตอ้งการ มีหน่วยเป็น นิวตนั-เมตร/วินาที (N-m/s) 

 หากน าความสัมพนัธ์ของก าลงัท่ีตอ้งการกับความเร็วแสดงเป็นกราฟจะได้
จากตวัอยา่งในหนงัสือของ Anderson แสดงไวด้งัรูปท่ี 2.9 

 

รูปท่ี 2.9 ก าลงัขบัท่ีตอ้งการ (John D. Anderson, 2012) 

 น าสมการท่ี 2.9 และสมการท่ี 2.11 แทนในสมการท่ี 2.12 และจดัรูปสมการ
ใหม่ไดด้งัน้ี 

3

2 3 2

L D

2W
Pr

V SC C
=


  (2.13) 

 เม่ือพิจารณาสมการท่ี 2.11 เปรียบเทียบกับรูปท่ี 2.9 พบว่า ท่ีจุดท่ีความเร็วท่ี      
ท าให้ Pr ต ่าสุด พบว่า 3 2

L D
C C หรือ  

3/2

L D
C C จะมีค่าสูงสุด Anderson กล่าวว่า “ถา้อากาศยานท า
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การบินท่ีความเร็วท่ีท าให้เกิด  
3/2

L D
C C สูงสุดหรือก็คือใช้พลังงานน้อยท่ีสุดในการบินท าให้

อากาศยานบินไดน้านท่ีนาน” ซ่ึงน าไปสู่การหาเวลาการบินสูงสุดท่ีงานวิจยัน้ีตอ้งการ 
 4)  ก าลงัขบัสูงสุด (Power available, Pa) คือ ก าลงัขบัสูงสุดของเคร่ืองยนต์ส าหรับ
เคร่ืองยนตใ์บพดัเกิดจากก าลงัสูงสุดของเคร่ืองยนตท่ี์ท าไดแ้ละท่ีท าใหใ้บพดัหมุน เพื่อสร้างแรงขบั
ให้อากาศยาน ซ่ึงแปรผนัตรงกบัประสิทธิภาพการท างานของใบพดั โดยความสัมพนัธ์แสดงได้     
ดงัรูปท่ี 2.10 

 

รูปท่ี 2.10 ความสัมพนัธ์ของ ก าลงัขบัสูงสุดและก าลงัขบัของเคร่ืองยนต ์(John D. Anderson, 2012) 

 จากรูปสามารถเขียนสมการไดด้งัต่อไปน้ี 

= 
A

P P   (2.14) 

โดยท่ี PA คือ ก าลงัท่ีท าไดสู้งสุด (Power available, Pa) มีหน่วยเป็น นิวตนั-เมตร/วินาที (N-m/s) 
 P คือ ก าลงัสูงสุดของเคร่ืองยนต ์มีหน่วยเป็น นิวตนั-เมตร/วินาที (N-m/s) 
   คือ ประสิทธิภาพการท างานของใบพดั  
        (หาไดจ้ากการทดสอบประสิทธิภาพใบพดัในอุโมงคล์ม) 

 การหาค่าแรงขบัสูงสุดน้ีสามารถหาได้จากการน าเคร่ืองยนต์ท่ีติดตั้งใบพดัไป
ทดสอบในอุโมงค์ลม โดยให้สร้างลมท่ีความเร็วใด ๆ และให้ก าลงัสูงสุดกับเคร่ืองยนต์พร้อมทั้ง        
วดัความเร็วและแรงขบัท่ีตอ้งการโดยพฤติกรรมของ Pa ท่ีความเร็วต ่าสุดไปสู่ความเร็วสูงสุดดงัน้ี 
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รูปท่ี 2.11 พฤติกรรมของก าลงัขบัสูงสุด (Pa) (John D. Anderson, 2012) 

 จากรูปท่ี 2.11พบว่า เม่ืออากาศยานมีความเร็วสูงขึ้นท าให้อากาศไหลผ่าน
อากาศยานเร็วขึ้น ส่งผลให้ประสิทธิภาพการท างานของใบพดัเร่ิมท างานได้ดีขึ้นแต่จะลดลงใน    
ช่วงปลายของเส้นโค้ง นั่นคือช่วงท่ีความเร็งสูงมากจะท าใบพดัมีความเร็วในการหมุนรวมกับ
ความเร็วของอากาศท่ีไหลผ่านอากาศยานเร็วขึ้น แน่นอนว่าใบพดัหมุนเร็วขึ้นและอากาศยานบิน  
เร็วขึ้น หากพิจารณาแรงตา้นอากาศของใบพดัร่วมดว้ย แรงตา้นอากาศของใบพดัจะเพิ่มสูงขึ้นจนถึง
จุดท่ีเท่ากบัแรงบิดหรือแรงขบัสูงสุดท่ีก าลงัของมอเตอร์สร้างไดน้ั่นเอง จากนั้นน า Pa และ Pr มา
เขียนกราฟแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่ง Pa, Pr กบัความเร็ว ซ่ึงสามารถน าไปสู่การหาความเร็วสูงสุด
และต ่าสุดส าหรับการบินเพื่อรักษาดบัความสูงสุดไดด้งัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 2.12 ความสัมพนัธ์ Pa และ Pr ท่ีแต่ละความเร็ว (John D. Anderson, 2012) 

 Vmax 

 

1 2 
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 จากรูปท่ี 2.12 เม่ือพิจารณาจุดท่ี 1 ท่ีความเร็วต ่ากว่าจุดท่ีหน่ึง ความต้องการ
ก าลงัในการบิน (Pr) มีสูงมากกวา่ท่ีก าลงัท่ีเคร่ืองยนตจ์ะสร้างก าลงัขบัได ้(Pa) จึงไม่สามารถท าอากาศ
ยานรักษาระดบัการบนัได ้แต่เม่ือความเร็วของอากาศยานสูงขึ้นจนถึงจุดท่ี 1 ท่ี Pa สามารถสร้างให้ได้
เท่ากบั Pr ได ้นัน่หมายถึง อากาศยานสามารถบินและรักษาระดบัการบินได ้“ท่ีความเร็วน้ีเป็นความเร็ว
ต ่าสุดท่ีอากาศยานบินได”้ (John D. Anderson, 2012)  
 พิจารณาจุดท่ี 2 เม่ืออากาศยานเพิ่มความเร็วสูงขึ้นจนถึงจุดท่ี 2 พบว่า Pa เท่ากบั 
Pr อีกคร้ัง “ท่ีความเร็วน้ีเป็นความเร็วสูงสุดท่ีอากาศยานได้” เน่ืองจากท่ีความเร็วมากกว่าจุดน้ี       
อากาศยานตอ้งการ (Pr) สูงขึ้น แต่ความสามารถของเคร่ืองยนต์ถึงขีดจ ากดัท่ีไม่สามารถสร้าง Pa ให้
มากขึ้นไดอี้กนัน่เอง   
 นอกเหนือจากน้ีก าลงัขบัสูงสุดยงัสามารถน าไปหาอตัราการไต่ระดบั (Rate of 
climb, R/C) โดยมีรายละเอียดหวัขอ้ถดัไปน้ี 
 5)  สมรรถนะการเล้ียว (Turning performance) โดยรัศมีการเล้ียว (Turn radiance, Rt), 
อตัราการเล้ียว (Turn rate,  )และมุมเอียง (Bank angle,  ) จะถูกกล่าวถึง ณ ท่ีน้ี ส าหรับการพิจารณา
การเล้ียวในระดับเพดานบินคงท่ี พารามิเตอร์ทั้งหมดเหล่าน้ีสามารถหาได้โดยใช้ Drag polar 
Andersonไดใ้หค้วามสัมพนัธ์ดงัสมการต่อไปน้ี 

2

2

V
Rt

g n 1
=

−
  (2.15) 

2g n 1

V


−
=   (2.16) 

1
arccos

n
 =   (2.17) 

โดยท่ี g คือ ความเร่งท่ีเกิดจากแรงโนม้ถ่วงของโลก มีหน่วยเป็น นิวตนั/วินาที2 (m/s2) 
 n คือ Load factor 

 ซ่ึง Load factor คือ อตัราส่วนแรงยกต่อน ้ าหนกัของอากาศยาน สามารถเขียน
สมการไดด้งัน้ี 
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L
n

W
=   (2.18) 

 น าสมการท่ี 2.2 มาแทนในสมการท่ี 2.18 และจดัรูปเพื่อหาค่าความเร็วไดด้งัน้ี 

L

2n W
V

C S
=


  (2.19) 

โดยท่ี   W/S   คือ อตัราส่วนน ้าหนกัอากาศยานต่อพื้นท่ีปีก (Wing loading) 

  Anderson กล่าวว่า “หากต้องการหาค่า Rtmin, max
 และ 

max
 จะต้องค านวน

จากความเร็วท่ีท าให ้Load factor มีค่าสูงสุด (nmax) และสัมประสิทธ์ิแรงยกมากท่ีสุด (CLmax) เท่านั้น” 
 6)  อตัราการไต่ระดบั (Rate of climb, R/C) คือ อัตราการไต่ระดับคือความเร็วใน
การเปล่ียนระดบัการบินท่ีอากาศยานท าได ้โดยความเร็วน้ีเป็นความเร็วท่ีเปล่ียนแปลงในตั้งฉากกับ   
ผิวโลก ซ่ึงมีความสัมพนัธ์ในเชิงของแรงท่ีมีทั้งขนาดและทิศทางท่ีแสดงดงัรูปท่ี 2.14 เม่ือพิจารณา    
การไต่ระดับโดยใช้ก าลังลังสูงสุดในการไต่จะเกิดความเร็วท่ีคงท่ี ( V


) ในทิศทางการไต่ท่ีมีมุม        

ในการระดบัคงท่ี ดงันั้นสามารถเช่ือมความสัมพนัธ์องคป์ระกอบของแรงภายไตก้ดขอ้ท่ี 1 ของนิวตนั
ไดด้งัสมการท่ี 2.20 และสมการท่ี 2.21 จากนั้นหากพิจารณาในมุมของเวกเตอร์ของแรงจากรูปจะมี
ความสัมพนัธ์ของเวกเตอร์ดงัสมการท่ี 2.22 

 

รูปท่ี 2.13 แผนภาพแรงของอากาศยานขณะไต่ระดบั (John D. Anderson, 2012) 
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max
T D Wsin= +    (2.20) 

L Wcos=    (2.21) 

R / C V sin


=    (2.22) 

 จากนั้นน าสมการท่ี 2.12 มาแทนในสมการท่ี 2.22 และจดัรูปใหม่จะไดด้งัน้ี 

max
T V DV

V in
W 

−
=     

Pa Pr
R / C V sin

W

−
=  =  (2.23) 

 จากสมการท่ี 2.23 พบว่า อตัราการไต่ระดับคือผลต่างของ Pa – Pr ท่ีแต่ละ
ความเร็วหาดว้ยน ้ าหนกัของอากาศยาน ดงัรูปท่ี 2.15 (ก) และเม่ือน ามาเขียนกราฟ R/C จากผลต่าง
ของ Pa – Pr ท่ีแต่ละความเร็ว จะไดด้งัรูปท่ี 2.15 (ข) 

 

รูปท่ี 2.14 ความสัมพนัธ์ของอตัราการไต่ระดบักบัความเร็ว (John D. Anderson, 2012) 
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 หากน าเวกเตอร์ความเร็วมาเขียนกราฟเวกเตอร์ จะไดด้งัน้ี 

  

รูปท่ี 2.15 เวกเตอร์ความเร็ว (John D. Anderson, 2012) 

จากรูป จุดท่ี 1 คือ จุดท่ีเวกเตอร์ความเร็วมีค่า (Vv) สูงสุด คือ R/C max  
 จุดท่ี 2 คือ เวกเตอร์ความเร็วขณะไต่ระดบั โดยท ามุมกบัแนวระดบั  
 จุดท่ี 3 คือ เวกเตอร์ความเร็วท่ีสัมผสัเส้นแนวโนว้ของเวกเตอร์ท่ีจุดน้ี มีค่ามากท่ีสุด 
   ความทนทานในการบินและพิสัยการบิน  (Endurance, E and Range, R)          
ในส่วนน้ีการพิจารณารอากาศยานท่ีใชเ้คร่ืองยนตก์บัอากาศยานท่ีใชม้อเตอร์ไฟฟ้าเป็นระบบขบัดนั
จะไม่เหมือนกนั งานวิจยัน้ีมุ่งเนน้ในการหาสมรรถนะของอากาศยานท่ีใชม้อเตอร์ไฟฟ้าเป็นระบบ
ขบัดนัเท่านั้น ดงันั้นการพิจารณาความทนทานในการบินและพิสัยการบินจะพิจารณาเฉพาะอากาศ
ยานท่ีใชม้อเตอร์ไฟฟ้าเท่านั้น  
  Lance W. Traub (2011) กล่าวว่า “เวลาท่ีแบตเตอร่ีสามารถให้พลงังานได้นาน
ท่ีสุด  (Time, t = Endurance, E) คือ  ปริมาณความจุ (Capacity, C) ต่อปริมาณการใช้กระแส  (I)”                 
ดงัสมการต่อไปน้ี 

C
t,E

I
=  (2.24) 

น าสมการท่ี 2.15 มาแทนในสมการท่ี 2.20 จะไดด้งัน้ี 
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2 3 2

L D

V C
E

2W
V SC C

 
=



 (2.25) 

โดยท่ี  Ve  คือ ความต่างศกัด์ิไฟฟ้า มีหน่วยเป็น โวลล ์(V) 

 กรณีสมการท่ี 2.21 สามารถใช้ค  านวนหา Emax ได้ต่อเม่ือทราบความจุของ
แบตเตอร่ีและกระแสไฟฟ้าต ่าสุดท่ีใช้ส าหรับสร้างความเร็วในการท าการบินในอากาศได้            
โดยพิจารณาท่ีการบินท่ีมีทิศทางเป็นเส้นตรง มีความเร็วคงท่ีและรักษาระดบัการบินเท่าเดิม 
 กรณีสมการท่ี 2.22 สามารถใช้ค  านวนหา Emax ได้ต่อเม่ือทราบ Drag polar       
ท่ีความเร็วอากาศยานท่ีท าให้ 3 2

L D
C C max โดยพิจารณาท่ีการบินท่ีมีทิศทางเป็นเส้นตรง มีความเร็ว

คงท่ีและรักษาระดบัการบินเท่าเดิม  
 พิสัยการบิน (Range, R) Anderson กล่าวว่า “อตัราการส้ินเปลืองเช้ือเพลิงต่อ
ก าลงัของเคร่ืองยนตท่ี์ไดใ้นเวลาท่ีผ่านไปท่ีไดร้ะยะทางเพิ่มขึ้น ดงันั้นพิสัยการบินสูงสุด (Rmax) คือ 
ระยะทางท่ีไกลท่ีสุดต่อการใช้พลงังานท่ีน้อยท่ีสุด” ซ่ึงเป็นพิจารณา Lance W. Traub (2011) ให้
ความสัมพนัธ์ของ R ส าหรับอากาศยานท่ีใชพ้ลงังานจากแบตเตอร่ี ดงัสมการต่อไปน้ี 

R E V


=   (2.26) 

 น าสมการท่ี 2.21 แทนค่า E ในสมการท่ี 2.22 พร้องทั้งสามารถจดัรูปสมการ
ใหม่ไดด้งัน้ี 

V C
R

I
=  (2.27) 

 จากขา้งตน้ของการหาสมรรถนะจะเห็นวา่หากทราบค่า CD และ CL จะสามารถ
น าไปแทนค่าในสมการเพื่อหาสมรรถนะของอากาศยานได้ แต่เน่ืองดว้ยขอ้จ ากดัท่ีไดก้ล่าวไวใ้น
ท่ีมาและความส าคญันั้นท าใหไ้ม่สามารถเร่ิมตน้หาสมรรถนะได ้ 
 Drew land mand (1999) ท าการทดสอบอากาศยานในอุโมงคล์ม โดยอภิปรายว่า 
การทดสอบหาสมรรถนะของอากาศยานในอุโมงคล์มหรือแมก้ระทั้งการค านวนดว้ยวิธีการจ าลอง
ด้วยคอมพิวเตอร์ไม่สามารถค านวนได้อย่างแม่นย  าทั้ งหมด ปริมาณท่ีวัดได้ เช่น คุณภาพ               
การควบคุม (Control effectiveness) มีความอ่อนไหวอยา่งมากต่อการเปล่ียนแปลงเลก็นอ้ยในพื้นผิว
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และค่าเรยโ์นลดใ์นอุโมงคล์ม การทดสอบบินจริงเพื่อหาสมรรถนะเป็นค าตอบจริงท่ีสามารถเช่ือถือ
ได้สูงสุด เพียงแต่ในอากาศยานขนาดเล็กมีขอ้จ ากัดในเร่ืองของพื้นท่ีการติดตั้งเคร่ืองมือเพื่อท า    
การบิน 
 Jon N. Ostler, (2006) สร้างเคร่ืองมือวดัความเร็วขนาดเลก็และระบบความคุม
การบินของอากาศยานเพื่อใช้ในการทดสอบบิน และไดเ้สนอวิธีการหาสมรรถนะดว้ยวิธีการบิน
ทดสอบ โดยเร่ิมจากการน าระบบขบัดนั ซ่ึงไดแ้ก่ มอเตอร์ท่ีติดตั้งใบพดั ท าการหาประสิทธิภาพ
ของใบพดั ( ) ในอุโมงคล์มในขั้นตอนการหา Power available ของ Anderson โดยใชเ้คร่ืองมือวดั
ท่ีมีในอุโมงคล์มวดัค่าแรงดนั กระแส ความเร็วรอบมอเตอร์ และความเร็วลม สามารถค านวนดว้ย
สมการท่ี 2.14 โดยท่ีค่า P คือค่าของก าลงัทางไฟฟ้าท่ีมอเตอร์ใช ้ท าให้ทราบถึงประสิทธิภาพใบพดั
ในทุก ๆความเร็วอากาศ และเม่ือพิจารณาสมการ Power require ท่ีมีความสัมพนัธ์ดงัสมการท่ี 2.12 
Ostler พิจารณาว่า Power require คือ Power available เน่ืองก าลงัขบัท่ีให้กบัอากาศยานในการบิน   
ท่ีความเร็วคงท่ีนั้น ๆ คือ ก าลังขับจริงท่ีได้จากใบพดัท่ีใช้พลงังานจากแบตเตอร่ี ดังนั้นเม่ือท า       
การทดสอบบินอากาศยานในรูปแบบการบินแบบรักษาเพดานบินคงท่ีและวดัค่าแรงดนัและกระแส
ท่ีจ่ายให้มอเตอร์ขณะท าการบินจะสามารถค านวณหาก าลงัขบัมอเตอร์ได้สามารถน ามาพิจารณา
ในรูปของ Power require ได ้ดงัสมการต่อไปน้ี 

Pr Pa=  (2.28) 

 Pe Tr V =   (2.29) 

 ซ่ึงท าให้สามารถน าไปค านวณหา CD และ CL ได้ในทฤษฎีของ Anderson 
ตามล าดบั  
 Garibaldi Castillo (2010) ใช ้IMU, GPS และ Air speed sensor ในการช่วยวดัและ
ความคุมผลการบินของอากาศยานท่ีมีการวดัท่ีแม่นย  าขึ้น และท าการหาสมรรถนะดว้ยวิธีการเดียวกบั
กบั Ostler แต่ยงัขาดการพิจารณามุมปะทะร่วมดว้ย 
 Christopher cotting (2010) ใช้วิธีการหาสมรรถนะด้วยการจ าลองโมเดลของ
อากาศยานดว้ยคอมพิวเตอร์ (CFD) และท าการทดสอบในอุโมงคล์มพร้อมทั้งทดสอบบินหลาย ๆ คร้ัง 
เพื่อใชป้รับปรุงระบบควบคุมอากาศยานดีขึ้น 
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  Lance W. (2011) น าเสนอวิธีการหาความทนทานส าหรับการบินและพิสัย       
การบินด้วยการประเมินจากอัตราการใช้กระแสไฟฟ้าของมอเตอร์ขณะท าการบินเทียบกับความจุ
แบตเตอร่ีของอากาศยานไร้คนขบั 
 Castillo (2015) และ Brent Michalowski (2017) โดยการสร้างเคร่ืองวัดข้อมูล  
การบิน ได้แก่ Pitot tube และกังหันวดัมุมปะทะ ส าหรับติดตั้งภายนอกอากาศยาน IMU และ GPS 
ติดตั้งภายในอากาศยาน ท าให้สามารถหาสรรมถนะได้ดีกว่า Ostler ท่ีไม่มีการพิจารณามุมประทะ    
การบิน ซ่ึงสามารถใชง้านในอากาศยานขนาดมีความยาวปีกมากกว่า 3 เมตรขึ้นไป 
 Pei-Hsiang chung (2019) น าวิธีการของ ostler มาประยกุใชใ้นทดสอบสมรรถนะ
ของอากาศยานการด้วยการบินทดสอบ โดยเร่ิมจากออกแบบและจ าลองหาค่า CL และ CD ด้วย
โปรแกรม XFR5 และท าการหาแรงขบัท่ีตอ้งการดว้ยวิธีการของ Anderson ต่อมาท าการหาสมรรถนะ
ของระบบขบัดนัดว้ยอุโมงคล์มและท าบินทดสอบ นอกจากน้ียงัใชร้ะบบควบคุมการบินแบบอตัโนมติั
ดว้ย Pixhawk บอร์ด ท่ีมีความแม่นย  าทั้งในการควบคุมการบินและการวดัผลการบิน 
 อย่างไรก็ตาม วิธีการข้างต้นทั้ งหมดท่ีกล่าวมาน้ีน้ียงัต้องใช้อุโมงค์ลมใน         
การทดสอบหาอยู่ดี งานวิจยัน้ีจึงไดน้ าเสนอวิธีการทดสอบโดยไม่ใชอุ้โมงคล์ม จากวิธีการของ Ostler 
ท่ีท าการวดัหา ด้วยการใช้อุโมงค์ลมเพื่อไปค านวนหาแรงขับท่ีและหาค่า CL และ CD กล่าวไว้
ขา้งตน้ งานวิจยัน่ีจึงสร้างเคร่ืองวดัแรงขบัท่ีสามารถวดัแรงขบัท่ีเกิดขึ้นขณะท าการบิน ซ่ึงท าให้
สามารถวดัแรงขับท่ีต้องการได้โดยตรงและสามารถน าไปค านวนด้วยวิธีการของ Anderson ได้         
จากวิธีการของ Castillo และ Michalowski งานวิจยัน้ีจึงเคร่ืองวดัมุมปะทะท่ีสามารถใช้งานกบัระบบ
ควบคุมการบินอยา่ง Pixhawk ได ้จากน าท าการบินทดสอบโดยมีวิธีการและรายละเอียดในล าดบัต่อไป 
 2.4.2 เสถียรภาพ 

 เสถียรถาพของอากาศยานจะแบ่งออกเป็น 2 ประเภท คือ เสถียรภาพสถิต (Static 
stability) และเสถียรภาพพลวตั (Dynamic stability) โดยทั้ง 2 ประเภทจะประยุกต์ใช้กบัแกนของ
อากาศยานทั้ง 3 ซ่ึง Static stability คือ แนวโน้มของอากาศยานทีจะกลบัสู่จุดสมดุลหรือจุดทริม 
(Trim) ภายหลงัการถูกรบกวนของลมหรือนักบิน โดยไม่ไดพ้ิจารณาเวลาในการกลบัเขา้สู่จุดนั้น 
แตกต่างกบั Dynamic stability ท่ีจะมีเวลาเขา้มาเก่ียวขอ้งอยูใ่นรูปความถี่และความหน่วง 

 ความมีเสถียรภาพ คือ ความสามารถท่ีอากาศยานคืนกลับสู่ท่าบินท่ีต้องการ        
โดยปราศจากการบงัคบัของนกับิน แบ่งเป็น 3 แกน 

 1.  เสถียรภาพตามแกนนอน (longitudinal stability) 
  ความโนม้เอียงท่ีอากาศยานจะรักษาระดบัตามแกนขวาง (Lateral axis) ไวไ้ด ้

บางแห่งเรียก เสถียรภาพตามแนวแกนนอนวา่ Pitch stability คือ เสถียรภาพในการปักเงย 
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 2.  เสถียรภาพตามแนวแกนขวาง (Lateral stability) 
  อาการคงเสถียรภาพรอบแกนนอน (Longitudinal axis) ของอากาศยาน คือ 

การท่ีอากาศยานพยายามทรงตัวในท่าบินปกติหลงัจากถูกแรงภายนอก เช่น ความป่ันป่วนของ
อากาศ (Turbulent air) บงัคบัใหม้ว้นตวั (Rolling) ทางปีกดา้นใดดา้นหน่ึง การท าใหอ้ากาศยานกลบั
ทรงเสถียรภาพรอบแกนนอนจะกระท าไดโ้ดยอาศยัปีกเลก็เอียง (Ailerons) 

 3. เสถียรภาพทางทิศ (Directional stability) 
 เสถียรภาพของอากาศยานตามแกนด่ิง (Vertical axis) หรือแกนปกติ (Normal 

axis) อากาศยานท่ีมีเสถียรภาพแบบน้ีจะกลบัเขา้สู่สภาพการบินปกติหลงัจากมีการหันส่าย (Yaw) 
หรือแฉลบ (Sideslip) เกิดขึ้น 

 อากาศยานจะต้องมีทั้ ง เสถียรภาพสถิตและเสถียรภาพพลวัต ถ้ามีแต่
เสถียรภาพสถิตแต่อย่างเดียวอากาศยานจะสามารถคืนกลบัท่าเดิมไดแ้ต่การเคล่ือนไหวจะแยกห่าง
ออกไปทุกที แต่ถา้อากาศยานมีเสถียรภาพทั้ง 2 ประการ ก็สามารถคืนกลบัท่าเดิมและคืนสู่สภาพ
บินปกติ 

 เสถียรภาพสถิต  (Static stability) หมายถึง  เ ม่ือวัตถุถูกท าให้เคล่ือนท่ีจะ            
มีแนวโน้มท่ีจะกลับไปอยู่ในสภาพสมดุล ซ่ึงยงัแบ่งออกเป็นเสถียรภาพสถิตในสภาวะปกติ 
(Normal static stability) คือการกลับอยู่ ท่ีเดิมและเสถียรภาพในภาวะเป็นกลาง (Neutral static 
stability) คือ การท่ีวตัถุเม่ือถูกแรงมากระท าแลว้จะไม่กลบัมาอยู่ในท่ีเดิมแต่จะหยุดท่ีจุดท่ีหมดแรง
ท่ีมากนะท านั้น 

 เสถียรภาพพลวตั (Dynamic stability) แบ่งออกเป็น 2 ประเภทเช่นกัน คือ 
เสถียรภาพพลวตัในภาวะปกติ (Normal dynamic stability) ถ้าระยะทางท่ีวตัถุเคล่ือนตัวลดลง       
เม่ือเทียบกบัเวลา และเสถียรภาพพลวตัในภาวะเป็นกลาง ถา้วตัถุมีระยะทางเคล่ือนตวัคงท่ีเม่ือเทียบ
กบัเวลา 

2.5 ข้อมูลอุปกรณ์ควบคุมและเซ็นเซอร์  
 งานวิจยัน้ีไดร้วบรวมขอ้มูลจ าเพราะของอุปกรณ์ท่ีใช้ในงานวิจยัรวมถึงวิธีการออกแบบ
เคร่ืองมือวดัแรงขบัและเคร่ืองวดัมุมปะทะ โดยแยกหวัขอ้ตามส่วนประกอบต่าง ๆ ดงัน้ี 
 2.5.1  ล าตัวอากาศยาน 
  งานวิจยัน้ีเลือกใช้อากาศยานท่ีม้ีพื้นท่ีกวา้งส าหรับติดตั้งเคร่ืองมือวดัอย่าง Sky 
hunter ท่ีมีล าตวัท่ียาวและกวา้ง มีโครงสร้างท่ีท ามาจากโฟมท่ีเสริมความแข็งแรงดว้ยแท่งคาร์บอน 
รวมไปถึงพื้นส าหรับติดตั้งเคร่ืองมือวดัท่ีตอ้งติงภายนอกอากาศยานอย่าง เคร่ืองมือวดัความเร็ว
อากาศ เคร่ืองวดัแรงขบั เคร่ืองวดัมือปะทะ เป็นตน้ โดยมีขอ้มูลจะเพราะดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 2.16 Sky hunter 

ตารางท่ี 2.1 คุณสมบติัของ Sky hunter 

Brand Name: Sonic Modell  Item Name: Full Scale Sky hunter 

Wing span: 1,800 mm (70.86") ความยาว: 1,400 mm (55.11") (ปรับได)้ 

พื้นท่ีปีก: 36 dm/3.9 ft2 (Main wing Area) น ้าหนกัการบินสูงสุด: 3.0-3.5 กิโลกรัม 

วสัดุ: EPO + คาร์บอนไฟเบอร์ CG: 1/3 ของปีกจากชายหนา้ปีก 

 2.5.2  ชุดควบคุมการบินและระบบขับดัน 
 1)  มอเตอร์เซอร์โว ES08MD II (Digital Metal gear) เป็นอุปกรณ์ท าหน้าท่ีให้
ก าลงักบักลไกควบคุมการบิน 

ตารางท่ี 2.2 คุณสมบติัของมอเตอร์เซอร์โว ES08MD II 
Voltage: 4.8 V Torque: 0.8 kg.cm 
Speed: 0.09 s/60'  Size:19 8.3 23.2 mm 
Weight: 4.1 g  

  
 2)  มอเตอร์ SunnySky X2820 Brushless Motors เป็นอุปกรณ์สร้างแรงขับให้
อากาศยาน 
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ตารางท่ี 2.3 คุณสมบติัของมอเตอร์ SunnySky X2820 
Stator diameter: 28 mm Rotor Diameter: 35 mm 
Stator thickness: 20 mm  Shaft Diameter: 5 mm 
No. of stator slots: 12  Body Length (Without shaft): 42 mm 
No. of Rotor Poles: 14  Body Length: 61 mm 
Motor: Kv 800  Max. Lipo Cell 3-5S 
No-load current: 0.9A/10V ESC 60A 
Motor resistance: 41 m  Recommended Prop(inch) 

APC13*6.5/APC12*6/APC12*8/APC13*8   
Max. continuous current: 46A/30s  
 

Weight for aerobatics airplane: 1,400-1,800 g  
4SA PC12*6\APC12*8\APC13*6.5\APC13*8 

Max. continuous power: 700W  Weight for 3D airplane: 1,100-1,400 g  
4S APC12*6\APC12*8\APC13*6.5\APC13*8 

Weight: 138 g  

 3) Phoenix edge ESC (Electronic speed control) เ ป็นตัว ท่ี ใช้ในการควบคุม
ความเร็วมอเตอร์ใหห้มุนชา้-เร็ว ตามสัญญาณควบคุมท่ีไดรั้บจากกล่องภาครับ (Receiver) 

ตารางท่ี 2.4 คุณสมบติัของ Electronic speed control 
Input Voltage Range: MIN 2S LiPo MAX 8S LiPo Max Voltage: 34V 
Max Continuous Amperage at full throttle: 50 amps BEC Output: 5 Amp peak 
BEC Voltage: User selectable choice from 5 to 8.4 Volt output Weight (w/wires): 2.0 oz. (56 g) 
Size: W 1.0" (25.4 mm) L 2.0" (50.8 mm) D 0.9" (23.2 mm)  

 2.5.3  ชุดประมวลผลการบิน 
  งานวิจยัน้ีชุดประมวลผลของ Pixhawk เป็นระบบช่วยควบคุมการบิน ประกอบด้วย
อุปกรณ์และเคร่ืองมือวดัต่าง ๆ ดงัต่อไปน้ี 
 1) บอร์ดประมวลผล Pixhawk ท่ีมีเซ็นเซอร์ภายในอยา่ง IMU และบารอมิเตอร์ 
 2) GPS + Compass ท าหนา้ท่ีระบุต าแหน่ง ทิศทาง ความสูง 
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 3) บอร์ดจ่ายไฟ (Power module) ท าหน้าท่ีจ่ายไฟให้กบัระบบและวดัค่ากระแส
และความต่างศกัยไ์ฟฟ้า 
 4) ตวัรับสัญญานวิทย ุ(Receiver) ท าหนา้ท่ีรับสัญญาณวิทยแุละเปล่ียนขอ้มูลเป็น 
PWM ส่งขอ้มูลใหบ้อร์ดประมวลผล 
 5) Safety Switch ท าหนา้ท่ีป้อนอินพุตท างานเพื่อเปิดและปิดระบบ 
 6) Telemetry Radios ท าหน้าท่ีส่งและรับข้อมูลระบบหว่างบอร์ดประมวลผล
และซอฟแวร์ 

 

รูปท่ี 2.17 แผนผงัชุดควบคุม Pixhawk (ท่ีมา: https://ardupilot.org) 
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 2.5.4  เคร่ืองมือวัดแรงขับ 
  Andrew Gong และคณะ (2017) ไดก้ล่าวไวว้่า เคร่ืองมือวดัส าหรับอากาศยานท่ีใช้
พลงังานไฟฟ้าขนาดเล็กนั้นมีความส าคญัมาก เน่ืองจากสภาพอากาศโดยทัว่ไปมีผลกระทบอย่าง
มากกับอากาศยานขนาดเล็ก เน่ืองจากมีน ้ าหนักท่ีเบา การประเมิลผลหรือทดลองหาสมรรถนะ     
โดยการทดสอบในอุโมงค์นั้นมีความคลาดเคล่ือนจากการใชจ้ริงเป็นอย่างยิ่ง อากาศยานขนาดเล็ก
จึงจ าเป็นตอ้งมีเคร่ืองมือวดัท่ีสามารถวดัแรงขบัเพื่อให้สามารถหาสมรรถนะท่ีไกลเ้คียงความจริง
มากขึ้น จึงไดท้ดลองและออกแบบพร้อมสร้างตน้แบบเคร่ืองมือวดัแรงขบัส าหรับติดตั้งบนอากาศยาน
ขนาดเลก็ 2 รูปแบบ ไดแ้ก่ รูปแบบบานพบั (Hinge prototype) และแบบตรง (Linear bearing prototype) 
ดงัรูปท่ี 2.18 (ก) และรูปท่ี 2.18 (ข) ตามล าดบั 

 

รูปท่ี 2.18 ตน้แบบเคร่ืองมือวดัแรงขบัส าหรับติดตั้งบนอากาศยานขนาดเลก็ 

  จากการทดลองพบว่า รูปแบบ Hinge prototype ให้ผลการวดัท่ีดีกว่าท าให้ผูวิ้จยั  
น ารูปแบบน้ีมาประยุกต์ออกแบบให้เข้ากับอุปกรณ์ท่ีสามารถจัดหาได้ง่ายและราคาถูกได้                   
โดยมีรายละเอียดอุปกรณ์ดงัต่อไปน้ี 
 1)  TAL220B Miniature Load Cell 
 Straight bar load cell น้ีหรืออาจเรียกว่า  “Strain gauge” สามารถแปลงค่า   
ความดนัหรือแรงท่ีกระท าไดม้ากถึง 5 กิโลกรัม ไปเป็นสัญญาณอิเล็กทรอนิกส์ (Electrical signal) 
โดย Load cell จะสามารถวดัความต้านทานไฟฟ้า (Electrical resistance) ท่ีเปล่ียนแปลงไปตาม     
แรงกดหรือแรงดึงท่ีกระท า ซ่ึงก็จะสามารถบอกไดว้่าแรงหรือน ้ าหนกัท่ีกดอยู่มีค่ามากนอ้ยเพียงใด 
รายละเอียดของ Miniature load cell มีดงัน้ี 
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ตารางท่ี 2.5 คุณสมบติัของ TAL220B Miniature load cell 

Capacity  5 kg 
Material Aluminum-Alloy 
Parallel beam type IP65 Rating 
55 mm 12.7 mm 12.7 mm, 200 mm Wire  

 2)  SparkFun load cell amplifier-HX711 
 SparkFun load cell amplifier เป็น Breakout board ขนาดเล็กส าหรับท าให้    
การอ่าน Load cell ง่ายขึ้นเพื่อใชใ้นการวดัน ้ าหนกัหรือแรงท่ีกระท า โดยการต่อ Amplifier น้ีไปยงั 
Microcontroller ก็จะสามารถอ่านความตา้นทานไฟฟ้าท่ีเปล่ียนแปลงของ Load cell ได ้รายละเอียด
ของ SparkFun Load Cell Amplifier มีดงัน้ี 

ตารางท่ี 2.6 คุณสมบติัของ SparkFun load cell amplifier-HX711 

Operation Voltage: 2.7V-5V Operation Current: < 1.5 mA 
Selectable 10SPS or 80SPS output data rate Simultaneous 50 and 60 Hz supply rejection 

 3)  Arduino Pro Mini 328-5V/16MHz 
 Arduino Pro Mini เป็นบอร์ดท่ีขนาดเล็กและเบาใช้ในการอ่านข้อมูลและ
แปลงขอ้มูลเป็นแบบ I2C data ส่งไปยงั Pixhawk4 board โดยมีรายละเอียดดงัน้ี 

ตารางท่ี 2.7 คุณสมบติัของ Arduino Pro Mini 

ATmega328 running at 16 MHz 0.8 mm Thin PCB 
Supports auto-reset Max. 150 mA output 
Over current protected DC input 5V up to 12V 
On board Power and Status LEDs Analog Pins: 8 
Digital I/Os: 14 0.7 1.3" (18 33 mm) 
Arduino Pro Mini 328 - 5V/16MHz  
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 2.5.5  เคร่ืองมือวัดมุมปะทะ 
 งานวิจยัน้ีออกแบบหางเสือ ท่ีมีหนา้ตดัเป็น Symmetry airfoil โดยพฤติกรรมของ 

Symmetry airfoil เม่ือเกิดมุมปะทะกับกระแสอากาศจะท าให้เกิดความต่างของความดัน ด้าน            
ท่ีมีความดันมากกว่าจะท าให้ครีบเคล่ือนท่ีไปยังด้านท่ีมีความดันน้อยกว่า และจะส่งผลให้                 
ความแตกต่างของความดันทั้ง 2 ด้านเร่ิมลดลงจนมีความดันเท่ากัน นั่นหมายถึง หางเสืออยู่ใน
ต าแหน่งท่ีขนานกับทิศทางการเคล่ือนท่ีของอากาศ งานวิจัยน้ีออกแบบกลไกการท างานของ
เคร่ืองมือวดัคลา้ยคลึงกบั Wind vane หรือ Weather vane โดยให้หางเสือ ท าหนา้ท่ีเป็นหางเสือและ
ลูกศรดา้นหนา้ท าหนา้ท่ีเป็น Counterweight (ดงัรูปท่ี 1) ดงันั้นแรงดนัท่ีกระท าต่อหางเสือจะท าให้
เกิด Pitching moment กับกลไกท าให้ตอบสนองต่อกระแสอากาศได้ ในการออกแบบหางเสือ 
จะต้องออกแบบให้มีขนาดท่ีสามารถสร้างแรงยก ท่ีมุมปะทะต ่า ๆ ในความเร็วอากาศขั้นต ่า              
ท่ีตอ้งและเกิด Pitching moment ท่ีมีค่ามากกว่า Torque fiction of bearing จึงจะสามารถใช้งานได้   
โดยสมการ Torque fiction of bearing (Svenska Kullagerfabriken. General Catalogue,2003) แสดง
ดงัต่อไปน้ี  

 M = 0.5µPd (2.30) 

โดยท่ี M คือ โมเมนตจ์ากแรงเสียดทาง มีหน่วยเป็น นิวตนัเมตร (Nm) 
 µ คือ สัมประสิทธ์ิแรงเสียด 
 P คือ แรงเสียดทาง มีหน่วยเป็น นิวตนั (N) 
 d คือ เส้นผา่ศูนยก์ลางแบร่ิง มีหน่วยเป็น เมตร (m) 

 Pitching moment (P) = LiftLength (Center of pressure-Pivot point) (2.31) 

 AS5048A เป็น Rotary position sensor (ท่ีรู้จกักันในช่ือ Encoder) ใช้ส าหรับการวดั 
Absolute angular ในรอบของการหมุน 360 องศา โดยใช้เทคโนโลยี Contactless magnetic sensor          
ซ่ึงอุปกรณ์ท่ีเหมาะส าหรับการใช้งานจะต้องมีแกนท่ีมี Simple 2-pole magnet ติดอยู่ หมุนอยู่
ดา้นบนหรือดา้นล่างของ Sensor IC นอกจากน้ี ยงัสามารถเขียนโปรแกรมเพื่อก าหนดต าแหน่งศูนย ์
(Zero position) ไดง้่ายดว้ยค าสั่ง SPI (AMS, 2019) มีรายละเอียดดงัน้ี 
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ตารางท่ี 2.8 คุณสมบติัของ Arduino Pro Mini 

Resolution  14-bit resolution (16384 positions/revolution) 
Operating temperature -40°C up to +150°C 
Angle accuracy  0.05° after system linearization and averaging 

2.6  XLFR5 program  
 XFLR5 เป็นโปรแกรมส าหรับการวิเคราะห์การไหลผ่านอากาศยานกรณีเลขเรยโ์นลด์ต ่า 
(น้อยกว่า 1 ลา้น)โดยใช้วิธี 3D Panel method, Vortex lattice method (VLM) ซ่ึงเป็นการวิเคราะห์
แบบไม่มีความหนืด (Inviscid) หรือ Potential flowโดยจุดเด่นของวิธีน้ีคือ มีการค านวณท่ีรวดเร็ว 
ซ่ึงเหมาะกับช่วงการออกแบบเบ้ืองต้นท้ีต้องปรับเปล่ียนและเปรียบเทียบแบบอยู่บ่อยคร้ัง        
(XFLR, 2020) อย่างไรก็ตาม ความแม่นย  าของโปรแกรมต ่ากว่าการใช้ ANSYS Fluent เน่ืองจาก
ไม่ไดค้  านวณผลจากความหนืดโดยตรง แต่ไดมี้การเพิ่มความแม่นย  าให้มากขึ้นดว้ย แบบจ าลองท่ี
เรียกวา่ “Vicious Boundary Layer” (Drela, M., and Giles, M.B., 1987) โปรแกรม XFLR5 ประกอบ
ไปด้วย 2 ส่วนคือ การวิเคราะห์แพนอากาศด้วยโปรแกรม XFOIL ซ่ึงสามารถหาสัมประสิทธ์ิ        
แรงยก แรงต้าน และโมเมนต์ได้เม่ือใส่พิกดัรูปร่างของแพนอากาศเข้าไป โดยเป็นการใช้ทฤษฎี              
Panel method สามารถปรับเปล่ียนเลขเรโนล์ดและมุมปะทะได้ตามต้องการ ในส่วนท่ี  2 คือ                   
การออกแบบและวิเคราะห์แรงท่ีปีก โมเมนต ์และเสถียรภาพ  

 



บทที ่3 
วธีิการด าเนินการวจิัย 

งานวิจยัน้ีน าเสนอการสร้างเคร่ืองจ าลองการบินเสมือนจริงท่ีมีการน าอากายานไร้คบขบัมา
ท าการบินจริง ขณะท่ีอากาศยานก าลงัท าการบินจะมีการส่งขอ้มูลการบินมาแสดงผลท่ีห้องควบคุม
การบินภาคพื้น ท าให้เป็นการบินท่ีมีความเสมือนจริงมากขึ้นกว่าการบินด้วยโปรแกรมจ าลอง        
ซ่ึงถือได้ว่าเป็นนวตักรรมใหม่ของการจ าลองการบิน งานวิจยัน้ีมุ่งเน้นในการหาสมรรถนะของ
อากาศยานไร้คบขบัชนิดปีกตรึงขนาดเล็ก ความยาวปีกไม่เกิน 3 เมตร โดยใช้การควบคุมการบิน
ดว้ยเคร่ืองจ าลองการบิน จากนั้นท าการบินอากาศยานเพื่อทดสอบหาสมรรถนะ โดยมีรายละเอียด
ของวิธีด าเนินการวิจยัดงัต่อไปน้ี 

3.1 การสร้างเคร่ืองจ าลองการบิน 
 ในส่วนน้ีผูวิ้จยัไดร่้วมพฒันาและสร้างเคร่ืองจ าลองขนาดจริงกบัสาขาวิศวกรรมอากาศยาน 
มหาวิทยาลยัเทคโนโลยสุีรนารีเพื่อใชใ้นการเรียนการสอน โดยการออกแบบโครงสร้างห้องนกับิน
มีอากาศยาน Cessna 172  เป็นตน้แบบ อีกทั้งยงัออกแบบให้สามารถติดตั้งอุปกรณ์แสดงผลการบิน 
(Flight instrument) ท่ีมีพอตเช่ือมต่อกบัคอมพิวเตอร์ หนา้จอแสดงผลการบินของอากาศยานและคนั
บงัคบัส าหรับควบคุมการบินได ้งานวิจยัน้ีเลือกใช้ชุดบงัคบัยี่ห่อ Logitech รุ่น Saitek PRO Flight 
System Bundles ดงัรูปท่ี 3.1 โดยอุปกรณ์น้ีใหค้่าสัญญาณแบบอนาลอ็กเม่ือมีการท างาน  

 

รูปท่ี 3.1 Controllers, Yoke, Pedals, Throttle และ Radio
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 จากนั้นงานวิจยัน้ีใช้บอร์ด Arduino mega และ USB Host Shield อ่านขอ้มูลจากคนับงัคบั
และแปลงขอ้มูลส่งให้กับอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุรุ่น TBE crossfire เพื่อส่งสัญญาณควบคุมไป       
ท่ีตวัรับสัญญาณท่ีถูกติดตั้งบนอากาศยาน  

 

รูปท่ี 3.2 TBE crossfire (ท่ีมา: https://rc-innovations.es) 

 ในล าดับต่อมาใช้อุปกรณ์รับส่งขอ้มูลการบินแบบ MAV-link ด้วย Telemetry 915 MHz 
เพื่อแสดงผลบนหนา้จอนกับิน อุปกรณ์น้ีใชง้านร่วมกบัโปรแกรม Qground control ในการรับและ
ส่งขอ้มูลเพื่อแสดงผลบนหน้าต่างโปรแกรม ยกตวัอย่างเช่น ความเร็วการบิน ความสูงการบิน       
ทิศทางการบิน เวลาท าการบินและโหมดในการบินเป็นตน้  

 

รูปท่ี 3.3 Telemetry 915 MHz 
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3.2 การติดตั้งระบบบนอากาศยาน 
 ในการติดตั้งระบบบนอากาศยานส าหรับการวิจยัน้ี ส่ิงท่ีตอ้งค านึงถึงหากท าการออกแบบ
และสร้างอากาศยานขึ้นมาเอง คือ ขนาดความถูกตอ้งจากการออกแบบ, ความแขง็แรงของโครงสร้าง 
และพื้นท่ีในการติดตั้งอุปกรณ์และเคร่ืองมือวดัท่ีจ าเป็นส าหรับการบิน ในทางปฏิบติัแลว้ การสร้าง
ออกแบบและสร้างถือไดว้่าเป็นงานท่ีละเอียดสูง สามารถผิดพลาดไดง้่ายหากเคร่ืองมือท่ีใชไ้ม่ได้     
มีมารตฐานมากพอ เพื่อให้ได้อากาศยานท่ีมีความถูกต้องตามการออกแบบ ซ่ึงผูว้ิจัยรวมถึง
ห้องปฏิบติัการวิจยัในมหาวิทยาลยัเทคโนโลยีสุรนารีไม่มีเคร่ืองมือท่ีสามารถใช้สร้างอากาศยาน     
ไร้คนขบัขนาดเล็กสนับสนุน ดงันั้นเพื่อเป็นการประหยดัเวลาและงบประมาณท่ีมีอยู่อย่างจ ากัด  
รวมไปถึงการลดปัญหาต่าง ๆ ท่ีจะตามมาระหว่างการสร้างอากาศยาน งานวิจยัน้ีจึงเลือกใชอ้ากาศยาน
ท่ีมีอยู่ในห้องปฏิบัติการวิจัยด้านอากาศยานไร้คนขับของหลักสูตรวิศวกรรมอากาศยาน                
มหาวิทยาเทคโนโลยีสุรนารี ท่ีมีไวส้ าหรับการเรียนรู้ระบบควบคุมอากาศยานไร้คนขับ  โดยมี
รายละเอียดดงัต่อไปน้ี 
  3.2.1  โครงสร้างอากาศยาน  
  อากาศยานส าหรับทดสอบมีพื้นท่ีภายในล าตวัท่ีกวา้งส าหรับติดตั้งเคร่ืองมือวดั
และอุปกรณ์ควบคุมการบิน เช่น Pixhawk บอร์ด GPS ตวัรับส่งสัญญาณ์วิทย ุตวัรับส่งขอ้มูลการบิน 
โดยเลือกเป็นอากาศยาน รุ่น SKY HUNTER โครงสร้างท าจากโฟมและเสริมความแข็งแรงดว้ย  
แท่งคาร์บอน รวมไปถึงพื้นส าหรับติดตั้ งเคร่ืองมือวัดท่ีต้องติดตั้ งภายนอกอากาศยานอย่าง 
เคร่ืองมือวดัความเร็วอากาศ เคร่ืองวดัแรงขบั เคร่ืองวดัมือปะทะ เป็นตน้  โดยมีรายละเอียดโดยรวม
ดงัรูปท่ี 3.4   

 

รูปท่ี 3.4 SKY HUNTER (ท่ีมา: https://th.geekbuying.com) 
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รูปท่ี 3.5 พื้นท่ีภายในของ SKY HUNTER 

 

รูปท่ี 3.6 การเสริมความแขง็แรงดว้ยแท่งคาร์บอน 

  SKY HUNTER เป็นอากาศยานขนาดเลก็ โดยมีระยะความยาวปีกท่ี 1.8 เมตร และ
ความยาวล าตัว 1.4 เมตร น ้ าหนักการบินสูงสุด 3.5 กิโลกรัม มีฝาครอบด้านหน้าและด้านข้าง            
ท่ีสามารถเปิดปิด เพื่อใชส้ าหรับการติดตั้งและตรวจสอบหรือซ่อมบ ารุงเคร่ืองมือท่ีอยู่ภายในอากาศ
ยานไดอ้ย่างสะดวก มีรูระบายอากาศภายในอากาศยาน เพื่อช่วยระบายความร้อนของเคร่ืองมือและ  
อุปกรณ์ท่ีติดตั้งภายในอากาศยานถูกออกแบบมาเพื่อให้ใช้ระบบขับดันจากด้านหลัง  ข้อดีคือ 
กระแสอากาศท่ีเกิดจากระบบขบัดนัไม่ไปรบกวนการท างานของเคร่ืองมือวดัอ่ืน ๆ ท่ีติดตั้งสามารถ
ถอดประกอบโครงสร้างไดง้่ายเพื่อการจดัเก็บ 
 3.2.2  การติดตั้งอุปกรณ์ควบคุมการบิน   
  การติดตั้งอุปกรณ์แบ่งออกเป็น 2 ส่วน ไดแ้ก่  ส่วนบงัคบักลไกเพื่อควบคุมการบิน
และส่วนประมวลผลการบิน สองส่วนน้ีมีความแตกต่างกนัในการติดตั้งดงัน้ี  
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  การติดตั้งอุปกรณ์ส าหรับบงัคบักลไก ไดแ้ก่ เซอร์โวมอเตอร์ท่ีท าหนา้ขยบัปีกเลก็
แกเ้อียง (Aileron) และส่วนควบคุมแนวระดบั (Elevator) ควรติดตั้งบริเวณช่วงก่ึงกลางของกลไก 
เพื่อให้มอเตอร์สามารถให้ก าลงัอย่างมีประสิทธิภาพสูงสุดและตัวมอเตอร์ควรอยู่ภายใตแ้นวผิว   
ของปีกอากาศยาน เพี่อลดแรงตา้นหรือผลกระทบท่ีอาจเกิดจากกระแสอากาศ โดยปกติแลว้อากาศ
ยานท่ีผลิตมาขายนั้นจะมีพื้นท่ีส าหรับติดตั้งไวใ้ห้ เหลือเพียงการยึดมอเตอร์เขา้กบัพื้นท่ีติดตั้งให้
มัน่คงและทนต่อการใชง้านถือวา่เพียงพอแลว้ ดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 3.7 การติดตั้งเซอโวมอเตอร์ 

 การติดตั้งอุปกรณ์ประมวลผลเพื่อควบคุมการบินไดแ้ก่ 
1. บอร์ดควบคุม  งานวิจัย น้ี เ ลือกใช้บอ ร์ด  Pixhawk 4 ท่ี มี เค ร่ือง มือวัด 

บารอมิเตอร์ (วดัความสูง) ไจโลแมกเนติก (วดัท่าทางการบิน) มาพร้อมในตวั ต าแหน่งท่ีเหมาะ
ส าหรับการติดตั้งคือ ก่ึงกลางจุดหมุน (Center of gravity, CG) ของอากาศยานหรือเขา้ใกลม้ากท่ีสุด 
ตอ้งไม่มีสนามแม่เหล็กรบกวนและมีการถ่ายเทอากาศน้อยเพื่อให้บารอมิเตอร์ท างานได้อย่างมี
ประสิทธิภาพ  

2. เคร่ืองมือวดัความเร็ว (Airspeed sensor) โดยปกติแลว้จะติดตั้งบริเวณชายหนา้
ปีกอากาศยานส าหรับอากาศยานท่ีมีระบบขับด้านหน้า เพื่อหลีกเล่ียงกระแสอากาศท่ีไม่คงท่ี          
จากใบพดั แต่ส าหรับอากาศยานท่ีใชร้ะบบขบัดา้นจะติดตั้งดา้นหนา้สุดหรือดา้นขา้งท่ีใกลด้า้นหนา้
ของอากาศยาน ในทางปฏิบติัแลว้จะตอ้งพิจารณาความยาวของสายสัญญาณแลว้สายส่งพลงังาน
ส าหรับอุปกรณ์ดว้ย โดยงานวิจยัน้ีติดตั้งดา้นขา้งของอากาศยาน 
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3. อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์น าร่องการบิน (Global Positioning System, GPS)  
อุปกรณ์ตวัน้ีมีความส าคญัอย่างยิ่งในการบินอตัโนมติั ในการติดตั้งจะตอ้งให้อยู่บริเวณสูงสุดของ
โครงสร้างและตอ้งไม่มีสนามแม่เหลก็รบกวน นั้นคือตอ้งติดตั้งใหไ้กลจากมอเตอร์ 

4. อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ (Receiver) งานวิจยัน้ีใชส้ัญญาณวิทยุในการควบคุม 
ท่ีความถ่ี 2.4 GHz ดังนั้นจึงตอ้งติดตวัรับสัญญาณวิทยุเพื่อควบคุมการบินไวบ้นอากาศยานด้วย     
โดยติดตั้งบริเวณท่ีห่างจากมอเตอร์เพื่อหลีกเล่ียงการรบกวนจากสนามแม่เหลก็ 

5. อุปกรณ์รับส่งข้อมูลการบิน (Telemetry) ความถ่ี 915 MHz  ติดตั้งบริเวณท่ี
ไกลจากมอเตอร์ 

6. อุปกรณ์ส่งสัญญาณ (Receiver) ความถ่ี 5.8 GHz ติดตั้งบริเวณท่ีห่างจากมอเตอร์
และไม่ควรอยูไ่กลขอ้ท่ี 4 และขอ้ท่ี 5 

7. กลอ้งถ่ายภาพวีดิโอ ติดตั้งบริเวณท่ีท าใหม้องเห็นมุมกวา้งมากสุด 

 

รูปท่ี 3.8 การติดตั้งอุปกรณ์บนอากาศยาน 
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3.3 การสร้างเซ็นเซอร์ 
 จากวิธีการหาสมรรถนะของ John D. Anderson. (2012) พบวา่ หากตอ้งการหาสมรรถนะของ
อากาศยาน จ าเป็นตอ้งทราบขอ้มูลจ าเพราะของอากาศยานอยา่ง สัมประสิทธ์ิแรงยก (CL) และแรงตา้น
อากาศ (CD) ท่ีเกิดขึ้นทุกความเร็วของอากาศท่ีไหลผ่านอากาศยาน ท่ีน าไปสู่การค านวณหาตวัแปร
สมรรถนะอ่ืน ๆ รวมถึงการทดสอบหาประสิทธิภาพใบพัดและเคร่ืองยนต์เพื่อน ามาค านวณ           
แต่ส าหรับงานอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็กท่ีใช้ในงานวิจยัน้ีไม่มีขอ้มูลจ าเพาะ จึงจ าเป็นตอ้งหา
วิธีการวดั CL และ CD เอง ซ่ึงเทคโนโลยีในปัจจุบันไม่มีมือเคร่ืองท่ีสามารถวดั CL และ CD ได้
โดยตรง ซ่ึง Ostler, Jon N (2006) ได้น าเสนอวิธีการวดัท่ีน าไปสู่การค านวนหา CL และ CD ของ
อากาศยานดว้ยวิธีการวดัพลงังานท่ีให้กบัมอเตอร์ไฟฟ้าคือ กระแสและแรงดนั จากนั้นน าไปแทน
ในสมการท่ี 2.16 โดยค่าประสิทธิภาพใบพดัพร้อมทั้งค่าก าลงัสูงสุดของมอเตอร์จากการทดสอบ   
ในอุโมงคล์ม ซ่ึงท าให้สามารถค านวณยอ้นกลบัของสมการเพื่อหา CL และ CD ได ้จากนั้นจึงน าไป
หาสมรรถนะด้วยวิธีการของ Anderson แต่ส าหรับงานวิจยัน้ีมีขีดจ ากัดในส่วนขนาดอุโมงค์ลม         
ท่ีมีในปฏิบติัการมีขนาดเล็กไม่เอ้ืออ านวยต่อการทดสอบ ดงันั้นงานวิจยัน้ีตอ้งท าการสมรรถนะใน
รูปแบบใหม่ ท่ีไม่ตอ้งใชอุ้โมงคล์มในการทดสอบ  

จากสมการท่ี 2.5 และสมการท่ี 2.6 งานวิจยัน้ีพิจารณาความเป็นไปไดใ้นการหาสมรรถนะ
จากตวัแปรท่ีไม่ทราบค่า คือ แรงขบัและมุมปะทะการบิน ดงัรูปท่ี 2.7 หากทราบตวัแปรขา้งตน้น้ีจะ
สามารถน าไปค านวณในสมการท่ี 2.10 เพื่อค่า CD ได ้ซ่ึงเป็นความสัมพนัธ์ของแรงท่ีเกิดขึ้นขณะ  
ท าการบินแบบระดับการบินคงท่ี (Level-flight) ดังนั้นงานวิจยัน้ีจึงเล็งเห็นว่า ปัจจุบนัขนาดของ
อุปกรณ์วดัแรงทางวิศกรรมอย่างโหลดเซลลแ์ละอุปกรณ์วดัมุมอย่าง Encoder มีขนาดเล็ก น ้ าหนกั
เบา และราคาถูก เหมาะสมต่อการน ามาประยุกต์รสร้างเคร่ืองมือวดัแรงขับและเคร่ืองมือวดั           
มุมปะทะเพื่อใหส้ามารถค านวณหา CL และ CD ได ้โดยมีรายละเอียดการสร้างเพื่อใชง้านดงัต่อไปน้ี 
 3.3.1  เซ็นเซอร์วัดแรงขับ (In-flight thrust sensor ) 
 1)  การเลือกใชอุ้ปกรณ์อิเลก็ทรอนิกส์ เพื่อใชส้ร้างเซ็นเซอร์ 
 ปัจจยัหลกัในการเลือกใช้อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์ส าหรับติดตั้งบนอากาศยาน 
จะตอ้งมีน ้าหนกัเบา ทนทานต่อการใชง้าน ความแม่นย  าถูกตอ้งและหาง่ายหากตอ้งการทดแทนหรือ
สร้างเพิ่ม งานวิจยัน้ีใช ้TAL220B Miniature Load Cell เป็นอุปกรณ์ในการวดัแรงขบั ใช้ SparkFun 
Load Cell Amplifier-HX711 เป็นอุปกรณ์ขยายสัญญาณจาก  Load cell ใช้ Arduino Pro Mini ใน  
การอ่านค่าสัญญาณและเปล่ียนข้อมูลเป็น I2C data ส่งไปยงั Pixhawk4 board และใช้ Pixhawk4 
board เป็นอุปกรณ์บันทึกข้อมูลพร้อมทั้งส่งข้อมูลผ่าน Telemetry เพื่อแสดงผลข้อมูลท่ีภาคพื้น      
แสดงดงัรูปท่ี 3.9  
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รูปท่ี 3.9 แผนภาพการเช่ือมต่อเคร่ืองมือวดัแรงขบั 

 2)  ออกแบบและสร้างเคร่ืองวดัแรงขบั 
 การออกแบบเคร่ืองวดัแรงขับใช้โปรแกรม Autodesk Fusion 360 ออกแบบ

ส าหรับติดตั้งกบัมอเตอร์ SUNNYSKY X2814 โดยมีรูปแบบเป็นบานพบั คือมี จุดยึด 1 จุด  แสดง     
ดังรูปท่ี 3.10 (ข) ท่ี Andrew Gong ได้มีการกล่าวไวก่้อนหน้าน้ี วสัดุท่ีใช้เป็นแผ่นอลูมิเนียม Alloy 
5083 ท่ีใหค้วามแขง็แรงและมีน ้าหนกัเบา ดงัรูปท่ี 3.10 

 

รูปท่ี 3.10 แบบเคร่ืองวดัแรงขบั 

 จากนั้นท าการขึ้นรูปด้วยเคร่ือง CNC Milling ในการสร้าง ดังรูปท่ี 3.11 (ก) 
และประกอบเป็นเคร่ืองวดัแรงขบัดงัรูปท่ี 3.11 (ข) จากนั้นเช่ือมต่อเขา้กบับอร์ด Arduino Pro Mini 
และท าการอ่านค่าสัญญาณเพื่อน าไปทดสอบเทียบค่าการวดัในล าดบัต่อไป 
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รูปท่ี 3.11 เคร่ืองวดัแรงขบั 

 3)  การสอบเทียบวดั  

 การสอบเทียบเคร่ืองวดัแรงขบั ผูวิ้จยัไดท้ าการสอบเทียบแบบสถิตและพลวตัร 
โดยเร่ิมจากการสอบเทียบแบบสถิตท่ีใชตุ้ม้น ้ าหนักมาตรฐาน (F1 Standard weight) ท าการทดสอบ 
โดยเทียบค่าท่ีอ่านไดจ้ากการวดักบัมวลมาตรฐานท่ีท าการทดลอง น าผลท่ีไดห้าความคลาดเคล่ือน
การวดั เพื่อน าไปเป็นเป็นค่าเกณฑ์ท่ีใช้ในการแปลงขอ้มูลเพื่อให้ค่าการวดัท่ีอ่านไดมี้ความแม่นย  า
มากขึ้น ต่อมาท าการสอบเทียบแบบพลวัตรด้วยเคร่ืองวัดแรงขับ RCBenchmark รุ่น 1580 ท่ีมี      
ความละเอียดสูงและนิยมในงานอยา่งมากในปัจจุบนั ดงัรูปท่ี 3.12 

 

รูปท่ี 3.12 การติดตั้งเคร่ืองวดัแรงขบักบั RCBenchmark 
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 หมายเลข 1 คือ เคร่ืองวดัแรงขบั 
 หมายเลข 2 คือ เคร่ืองวดัแรงขบั RCBenchmark รุ่น 1580 

 การทดลองเร่ิมจากการส่งสัญญาณดว้ยรีโมทยวิ์ทยไุปท่ีตวัรับสัญญาณ เพื่อส่ง
ต่อให้ตัว Electronic speed control (ESC) ท าหน้าท่ีจ่ายไฟตามค่าสัญญาณให้มอเตอร์ท างาน          
เม่ือมอเตอร์หมุนจะเกินแรงขบัท่ีกระท ากบัเคร่ืองวดัแรงขบัท่ีติดอยู่กบัมอเตอร์และเช่นเดียวกนั     
จะเกิดแรงท่ีกระท าท่ีเคร่ืองวดัแรงขบั RCBenchmark ดว้ย ซ่ึงมีค่าเท่ากนั จากนั้นท าการบนัทึกผล
การทดลองและอภิปรายผลการท างาน 
 3.3.2  เซ็นเซอร์วัดมุมปะทะ (Angle of attack sensor)   

 1)  การเลือกใชอุ้ปกรณ์อิเลก็ทรอนิกส์ 
 ปัจจยัหลกัในการเลือกใช้อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์ส าหรับติดตั้งบนอากาศยาน 

จะตอ้งมีน ้ าหนกัเบา, ทนทานต่อการใชง้านและความแม่นย  าถูกตอ้ง งานวิจยัน้ีใช ้High-resolution 
rotary encoder (As5048a) ซ่ึงเป็น Magnetic position sensor ท่ีมีแรงเสียดทานต ่า โดยหลกัการวดัคือ
วดัการเปล่ียนแปลงของสนามแม่เหล็กเม่ือเกิดการหมุนท าให้สามารถวดัต าแหน่งได้  เซ็นเซอร์น้ี    
ส่งขอ้มูล Output ได ้2 รูปแบบ คือ SPI data และ PWM ซ่ึงความละเอียดสูงสุดท่ีสามารถวดัองศาได้
คือ 0.06 องศา ในแบบ SPI data จากนั้นใช้ Arduino Nano board ท่ีขนาดเล็กและเบาในการอ่าน
ขอ้มูลและแปลงแปลงขอ้มูลเป็นแบบ I2C data ส่งไปยงั Pixhawk4 board เพื่อบนัทึกผล 

 

รูปท่ี 3.13 แผนภาพการเช่ือมต่อ Pixhawk4 board, Arduino Nano boar และ As5048a sensor 

 2)  ออกแบบเคร่ืองวดัมุม 

 ขอ้มูลองค์ประกอบจาก High-resolution rotary encoder (As5048a) มาออกแบบ
และสร้างช้ินส่วนท่ีสามารถติดตั้งบนอากาศยานขนาดเล็กได้ง่าย โดยใช้โปรแกรม SolidWorks ใน      
การออกแบบและท าการขึ้นรูปดว้ยเคร่ืองปร้ิน 3 มิติ โดยตั้งความละเอียดของแต่ละ Layer 0.006 mm 

 



44 

วสัดุท่ีใช้เป็นพลาสติกแบบ PLA จากนั้นประกอบเป็นเคร่ืองวดัมุมและใช้ Arduino Nano อ่านค่ามุม
จาก As5048a sensor  

 

รูปท่ี 3.14 เคร่ืองวดัมุม 

 3)  การออกแบบกลไก 
 การออกแบบเคร่ืองวดัมุมปะทะได้อาศัยรูปแบบเคร่ืองวดัทิศทางอากาศ           

ท่ีมีลูกศรด้านหน้าท่ีช้ีทิศทางลมท่ีเข้ามาปะทะเช่ือมกับมีหางเสือด้านหลังท่ีท าหน้าท่ีปะทะกับ
ทิศทางลม จุดก่ึงกลางมวลถูกตรึงเขา้กลบัตลบัลูกปืนเพื่อใหส้ามารถหมุนไดง้่าย 

 งานวิจัยน้ีออกแบบหางเสือท่ีสามารถท างานได้ด้วยความเร็วขั้นต ่ าอยู่ ท่ี                          
10 เมตร/วินาที  โดยใช้แพนอากาศ  (Airfoil) แบบ NACA 009 ท่ีความยาวคอร์ด 20 มิลิเมตร ,         
ความยาวปีก 20 มิลิเมตร ระยะห่างจากจุดหมุนกับจุดศูนย์กลางความดัน  (Cp) 25 มิลิเมตร ,              
เลขเรย์โนลด์ท่ีความเร็ว  5 เมตร/วินาที คือ 7,000 และ Cl @AOA 0.1 องศา คือ 0.006 ซ่ึงจาก    
สมการท่ี 2.3 จะได ้L คือ 49.32 ไมโครนิวตนั, จากสมการท่ี 2.31 จะได ้P คือ 1.23 ไมโครนิวตนัเมตร 
และจากสมการท่ี 2 M คือ 375 ไมโครนิวตันเมตร นั่นท าให้พบว่า  P มีค่าเป็น 3.3 เท่าของ M          
ซ่ึงบ่งบอกไดว้่า หางเสือสามารถตอบสนองต่ออากาศไดท่ี้ความเร็ว 5 เมตรต่อวินาที และมุมปะทะ
ขั้นต ่า 0.1 องศา หลงัจากนั้น โดยใชโ้ปรแกรม SolidWorks ในการออกแบบ ขึ้นรูปดว้ยเคร่ืองพิมพ์
สามมิติ มี 3 แบบ ดงัรูปท่ี 3.15-3.17 
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รูปท่ี 3.15 กลไกวดัทิศทางลมรูปแบบท่ี 1 

 มีลกัษณะกา้นตรงจากลูกศรช้ีทิศทางลมจนถึงหางเสือ รูปแบบน้ีสามารถพบ
ไดท้ัง่ไปจากเคร่ืองวดัทิศทางอากาศท่ีมีการจ าหน่ายในเชิงพานิชย ์

 

รูปท่ี 3.16 กลไกวดัทิศทางลมรูปแบบท่ี 2 

 มีลกัษณะหน้าตดักา้นลูกศรช้ีทิศทางลมแบบทรงแบนช่วยให้ตอบสนองต่อ
กระแสอากาศไดดี้ขึ้นและมีกา้นเอียงท่ีเช่ือมต่อกบัหางเสือ ซ่ึงช่วยใหล้มท่ีผา่นหางเสือไม่ถูกรบกวน
จากลมท่ีผา่นลูกศรช้ีทิศทางอากาศ 
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รูปท่ี 3.17 กลไกวดัทิศทางลมรูปแบบท่ี 3 

 มีลกัษณะหนา้ตดักา้นลูกศรช้ีทิศทางลมแบบกรวยช่วยลดผลกระทบท่ีอากาศ
ท าให้ลูกศรมีการสั่นเม่ือกระทบกับอากาศ ซ่ึงเป็นรูปแบบท่ีพัฒนาจากกลไกวัดทิศทางลม      
รูปแบบท่ี 2 
 รูปแบบทั้ ง 3 น ามาประกอบเข้ากับเคร่ืองวดัมุมในรูปท่ี 3.14 และท าการ
ทดสอบการท างานดว้ยอุโมงคล์ม รุ่น SUBSONIC WIND TUNNEL 305 MM  ดงัรูปท่ี 3.18 ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 3.18 เคร่ืองวดัมุมปะทะ 
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 4)  การทดสอบเทียบเคร่ืองมือวดั 
 (1)  น าเคร่ืองวดัมุมประกอบเขา้กับ Rotary table ปรับให้ Rotary เปล่ียนมุม      

ทีละ 5 องศา แลว้อ่านค่าจาก Monitor mode ใน Arduino program แลว้บนัทึกผล จากนั้นน าค่าท่ีได้
จาก rotary table เขียนกราฟเทียบกบัเคร่ืองวดัมุม เพื่อหาความคลาดเล่ือนในแต่ละช่วงการวดัท่ีน้อย
ท่ีสุดเพื่อเลือกช่วงการวดัส าหรับใช้งาน  ท าการวดัเทียบอีกคร้ัง โดยปรับ Rotary ท่ีละ 0.1 องศา      
ไปจนครบ 30 องศา เพื่อความละเอียดสูงสุดและคลาดเคล่ือนท่ีวดัได้ไปปรับใช้การการวดัเม่ือ         
ใชง้านจริง 

 

รูปท่ี 3.19 เปรียบเทียบเคร่ืองวดัมุมกบั Rotary table 

 (2)  น าเคร่ืองวดัมุมปะทะไปทดสอบในอุโมงค์ลมรุ่น SUBSONIC WIND 
TUNNEL 305 MM สามารถสร้างความเร็วลมได้ตั้งแต่ 0-36 เมตร/วินาที เพื่อพิสูจน์สมติฐานว่า    
เม่ือทิศทางการไหลของอากาศเปล่ียนมุมไปท่ีองศาใดองศาหน่ึง เคร่ืองวดัมุมปะทะวดัค่าไดต้รงกบั
มุมท่ีเปล่ียน  
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รูปท่ี 3.20 อุโมงคล์มรุ่น SUBSONIC WIND TUNNEL 305 MM 

 โดยอนัดบัท่ี 1 ท าการทดลองหาช่วงความเร็วท่ีหางเสือสามารถท างานไดอ้ย่าง
มีประสิทธิภาพ โดยติดตั้งมุมเร่ิมตน้ของเคร่ืองวดัมุมปะทะท่ี 0 ให้ขนาดกบัแนวการเคล่ือนท่ีของ
อากาศในอุโมงค ์จากนั้นสร้างความเร็วอากาศในอุโมงค์ตั้งแต่ 0-36 เมตร/วินาที บนัทึกขอ้มูลแลว้
สรุปผล 

 อนัดับท่ี 2 ท าการสร้างความเร็วอากาศในอุโมงค์ท่ีต ่าสุดท่ีหางเสือสามารถ
ท างานได้ รอจนหางเสืออยู่ในภาวะสมดุล แล้วจึงหมุนให้เคร่ืองวดัมุมเปล่ียนมุมทีละ 5 องศา       
ด้วยแผ่นจานวดัท่ีมีรูท่ีห่างกันทีละ 5 องศา วิธีการน้ีเปรียบเสมือนการท่ีทิศการไหลของอากาศ
เปล่ียนมุม เพื่อทดสอบวา่หางเสือและเคร่ืองวดัมุมอ่านค่ามุมท่ีเปลี่ยนไปไดเ้ท่ากนั ท าการบนัทึกผล
และสรุปผล 

  

รูปท่ี 3.21 การติดตั้งเพื่อทดสอบมุมปะทะ 
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 5)  การติดตั้งเคร่ืองวดัมุมปะทะ 
 ต าแหน่งติดตั้งนั้นจะตอ้งมีกระแสอากาศท่ีไม่แปลปรวนและมีการสั่นน้อย 
งานวิจยัน้ีเลือกติดตั้งท่ีดา้นขา้งของอากาศยาน ดงัรูปท่ี 3.22 ในระหว่างติดตั้งตอ้งให้มุมเร่ิมตน้ท่ี
เท่ากบัศูนยห์รือระนาบมุมท่ีเท่ากบัศูนยข์นานกบัระนาบของปีกโดยอา้งอิงท่ีเส้นกึงกลางของหน้า
ตดัขวางของปีก (Cord line)  

  

รูปท่ี 3.22 การติดตั้งเคร่ืองวดัมุมปะทะ 

3.4 การทดลองเพ่ือหาสมรรถนะ 
สมรรถนะของอากาศยานสามารถหาได้จากพฤติกรรมการบินอยู่ 2 แบบ คือ การบินแบบ

รักษาระดบัเพดานบิน  (Steady level-flight) และการบินแบบไต่ระดบั (Climbing flight) ดงันั้น งานวิจยั
น้ีจึงท าการทดลองโดยให้อากาศยานบินรักษาระดับเพดานบินและไต่ระดับเพดานบินพร้อมทั้ ง         
วดัค่าต่าง ๆ จากเคร่ืองมือท่ีติดตั้งบนอากาศยาน โดยมีรายละเอียดและขั้นตอนดงัต่อไปน้ี 

ขั้นตอนท่ี 1 ตั้งค่าให้อากาศยานเขา้สู่โหมด Return to home แบบอตัโนมติัเม่ืออากาศยาน
ไม่สามารถเช่ือมต่อการส่งขอ้มูลกับสถานีควบคุมภาคพื้น เพื่อป้องกนัการสูญหายของอากาศยาน
ขณะท าการบิน จากนั้นท าการบินอากาศยานท่ีระดับความสูง 100 เมตร ในโหมด Altitude  hold 
โดยให้ท าการบินอากาศยานไปในทิศทางเส้นตรงจนถึงระยะท่ีอากาศยานหลุดสัญญาณควบคุม 
(เส้นทางการบินตอ้งไม่ผ่านเสาสัญญาณหรือเคร่ืองส่งสัญญาณใด ๆ เช่น เสาสัญญานโทรศพัท์     
เสารับสัญญานโทรทศัน์ เป็นตน้) อากาศยานจะเขา้สู่โหมด Return to home แบบอตัโนมติั และ     
จะบินกลบัมาท่ีจุดเร่ิมตน้ภารกิจ น าขอ้มูลการบินมาวิเคราะห์ผลหาขอบเขตระยะควบคุมอากาศยาน 

ขั้นตอนท่ี 2 ท าการบินอากาศยานท่ีระดบัความสูง 100 เมตร ในโหมด Stabilizes จากนั้น
ลด Throttle จากท่ีก าลงับินลงเหลือศูนยพ์ร้อมทั้งท าการดึงมุม Pitch ขึ้นอย่างช้า ๆ และมอนิเตอร์
ความเร็วของอากาศยาน อากาศยานจะเร่ิมมีมุมปะทะมากขึ้นส่งผลให้แรงต้านเพิ่มขึ้ น ท าให้
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ความเร็วของอากาศยานลดลง เม่ืออากาศยานความเร็วลดมากจนไม่สามารถสร้างแรงยกท่ีมากกว่า
น ้ าหนักของอากาศยาน อากาศยานจะเร่ิมลดระดบัอย่างรวดเร็ว นักบินจะตอ้งเพิ่ม Throttle ให้สุด
จนอากาศยานมีความเร็วท่ีสามารถบินรักษาระดบัไดโ้ดยไม่ตก ความเร็ว ณ ตอนสุดทา้ยก่อนจะลด
ระดับดับของอากาศยาน คือความเร็วท่ีเรียกว่า “Stall speed” (การทดลองน้ีสามารถท าซ ้ า ๆ ได้     
เพื่อน าความเร็วท่ีได้มาเฉล่ีย จึงจะได้ค่าความความเร็วท่ีถูกต้องมากท่ีสุด ) พบว่า มีความเร็วท่ี          
10 เมตร/วินาที  
 ขั้นตอนท่ี 3 ท าการบินอากาศยานท่ีระดบัความสูง 100 เมตร ตั้งความเร็วส าหรับเดินทาง
ของอากาศยานเพิ่มขึ้นทีละ 2 เมตร/วินาทีและรัศมีการบิน ดงัตารางท่ี 2.26 

กรณีท่ี 1 อุปกรณ์ท่ีรับส่งสัญญาณควบคุมและข้อมูลการบินมีความสามารถในการส่ง
สัญญาณไดไ้กลมากกวา่ 3-5 กิโลเมตร ท าการบินทดสอบแบบทิศทางการบินมีลกัษณะเป็นเส้นตรง 
เน่ืองจากการทดสอบนั้นจ าเป็นต้องมีการบันทึกข้อมูลในปริมาณมาก โดยงานวิจยัน้ีเก็บข้อมูล        
2 คร้ังต่อวินาท่ี ดว้ย Pixhawk4 board เป็นเวลา 5 นาที อุปกรณ์จึงมีระยะท่ีไกล 

กรณีท่ี 2 อุปกรณ์ท่ีรับส่งสัญญาณควบคุมและขอ้มูลการบินความสามารถในการส่งสัญญาณ
ไดต้ ่ากวา่ 2 กิโลเมตร จะท าการทดสอบบินแบบวงกลม เพื่อลดระยะการกระจดัของระยะส่งสัญญาณ
ควบคุมและขอ้มูลการบินก าหนดให้การบินของอากาศยานท าให้เกิดมุมเอียงต ่าเพื่อลดผลกระทบ     
ท่ีเกิดจากลมท่ีมากระทบดา้นขา้งของอากาศยาน 
 งานวิจยัน้ีเลือกใชวิ้ธีการดงักรณีท่ี 2 เน่ืองจากอุปกรณ์ในการทดสอบมีระยะควบคุมไม่เกิน 
1.5 กิโลเมตร โดยล าดบัการทดลองดงัต่อไปน้ี 

ตารางท่ี 3.1 การทดสอบหาแรงขบั 
 

ล าดับการทดลอง 
ความเร็วการบิน 

(เมตร/วินาที) 
รัศมี 

(เมตร) 
เวลาบิน/รอบ 

(นาที/รอบ) 

1 10 150 1.5 
2 12 110 1.8 
3 14 180 2 
4 16 370 2.5 
5 18 460 2.8 
6 20 570 3 
7 22 690 3.2 
8 24 815.5 3.6 
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 ท าการบันทึกค่า แรงขับ มุมปะทะ และความเร็วการบิน น าผลท่ีได้ค  านวนหาแรงยก          
แรงตา้นอากาศ สัมประสิทธ์ิแรงยก สัมประสิทธ์ิแรงตา้นอากาศ และ ก าลงัขบัท่ีตอ้งการ น าแรงขบั
และความเร็วเขียนการความสัมพนัธ์ เพื่อประเมินหาค่าความเร็วท่ีน าไปค านวนหาค่า พิสัยการบิน   
ท่ีไกลสุด และก าลงัขบัท่ีตอ้งการและความเร็วเขียนการความสัมพนัธ์ เพื่อประเมินหาค่าความเร็ว     
ท่ีน าไปค านวนหาค่า การบินนานท่ีสุด น าแรงยกท่ีค านวณไดห้ารัศมีเล้ียว อตัราเล้ียว มุมเอียงสูงสุด 
และสรุปผลการทดลอง 

การไต่ระดับเพดานบิน ท าการตั้งค่ามุม Pitch ท่ีตัวแปร FW_P_LIM_MAX: ตามองศา        
ท่ีต้องการทดลอง ได้แก่ 10, 15, 20, 25 และ 30 องศา ด้วย Qground control แล้วท าการบินด้วย
ความเร็วสูงสุดท่ีสามารถสั่งได้ โดยปกติอยู่ ท่ี  100 เปอร์เซ็นต์ ส่วนงานวิจัยน้ีใช้สูงสุดท่ี 80 
เปอร์เซ็นต์ เน่ืองจากการหมุนของมอเตอร์ท่ีความเร็วสูงสุดน้ีจะมีผลกระทบต่อการเกิดความร้อน
จากการใช้กระแสท่ีสูงขึ้นของมอเตอร์ โดยการหทุนน้ีสามารถท างานไดเ้พียงชัว่ขณะไม่สามารถ
ท างานไดต้ลอดเวลา  

ขั้นตอนทดลองมีรายละเอียดดงัน้ี 
ขั้นตอนท่ี 1 ตั้งมุม Pitch สูงสุดดว้ย Qground control  ตวัแปร FW_P_LIM_MAX: 
ขั้นตอนท่ี 2 ใหน้กับินทการบินอากาศยานท่ีระดบัความสูง 50 เมตร ในโหมด Stabilizes  
ขั้นตอนท่ี 3 ให้นักบินตรงและเพิ่ม Throttle สูงท่ีสุด (ณ ท่ีน้ีหมายถึง Throttle สูงท่ีสุดท่ี

มอเตอร์ไฟฟ้าท าไดโ้ดยไม่ท าให้เสียหาย คือ 80 เปอร์เซ็นต์) พร้อมทั้งท าการดึง Pitch up สูงท่ีสุด
เพื่อไต่ระดบัดว้ยนกับิน  

ขั้นตอนท่ี 4 ท าท าการไต่ระดบัจนถึงความสูง 150-300 เมตร แลว้ท าการทดลองอีกคร้ังท่ี
มุมไต่ระดบัอ่ืนพร้อมทั้งบนัทึกผลและสรุปผลการทดลอง 

 

 



บทที ่4 
ผลการด าเนินการวจิัย 

4.1  ผลการสร้างเคร่ืองจ าลองการบิน  
  จากการออกและสร้างเคร่ืองจ าลองการบินท่ีมีต้นแบบเป็นอากาศยาน รุ่น Cessna 172     
โดยแสดงมุมมองต่าง ๆ ดงัรูปท่ี 4.1 

 

รูปท่ี 4.1 เคร่ืองจ าลองการบินรุ่น Cessna 172 

 

รูปท่ี 4.2 การติดตั้งอุปกรณ์ภายในหอ้งนกับิน
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 ดา้นในห้องนกับินติดตั้งอุปกรณ์แสดงผลการบินและอุปกรณ์ควบคุมการบินประกอบดว้ย
มาตรวดัความเร็ว  (Airspeed indicator ), มาตรวดัความสูง (Altimeter), มาตรวดัความเร็วรอบ
เคร่ืองยนต์ (Tachometer), มาตรวดัความเร็วในการไต่ระดับ  (Vertical speed indicator), เข็มทิศ 
(Magnetic compass), มาตรวัด ทิศทางการบิน  (Heading indicator)  และมาตรวัดการ เ ล้ี ย ว                 
(Turn coordinator) แสดงดงัรูปท่ี 4.2 

จากนั้นการทดระยะการส่งสัญญาณควบคุม พบวา่ เคร่ืองจ าลองการบินสามารถ่างสัญญาณ
ควบคุมการบินและแสดงผลการบินในระยะภายในเขตของอาคารเคร่ืองมือของมหาวิทยาลัยได้      
แต่ไม่สามารถออกนอกอาคารได้มานัก เน่ืองจากมีส่ิงปลูกสร้างของอาคารท่ีเป็นตัวขวางของ
คล่ืนสัญญาณท าให้ระยะการส่งสัญญาณลดลงอย่างมาก จึงไม่เหมาะส าหรับการใชง้านอากาศยาน
แบบปีกตรึงท่ีตอ้งใชพ้ื้นท่ีมากในการบิน ซ่ึงสามารถแกไ้ขได ้2 วิธี คือ ติดตั้งอุปกรณ์รับส่งสัญญาณ
ท่ีมีก าลงัสูงขึ้น ซ่ึงท าให้งบประมาณสูงขึ้นหลายเท่าตัว หรือ ยา้ยเคร่ืองจ าลองการบินไปติดตั้ง
บริเวณสนามบินท่ีต้องการท าการบิน ซ่ึงต้องใช้แรงงานท่ีมากในการขนยา้ยในแต่ละคร้ังและ          
ยงัเสียงต่อการช ารุดของอุปกรณ์  
 ด้วยเหตุผูว้ิจัยจึงหาทางเลือกอ่ืนท่ีท าให้สะดวกและใช้งบประมาณท่ีน้อยลง ซ่ึงพบว่า     
หากใช้เพียงชุดควบคุมการบินท่ีสามารถเคล่ือนท่ีไดแ้ละใช้คอมพิวเตอร์โน้ตบุ๊คในการแสดงผล
แทนก็เพียงพอและสามารถท าการบินทดสอบได้ ท าให้ลดความเส่ียงการเกิดความเสียหายขณะ     
ขนยา้ยและใชง้บประมาณท่ีลดลง ซ่ึงไดผ้ลดงัรูปต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.3 ชุดการบินแบบมองผา่นหนา้จอได ้
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รูปแบบการท างานของอุปกรณ์มีดงัน้ี  
• อุปกรณ์บงัคบัดา้นซา้ยมือของรูป ท าหนา้ท่ีใหส้ัญญาณในการควบคุมแรงขบั  
• อุปกรณ์ด้านขวา ท าหน้าท่ีให้สัญญาณควบคุม Roll, Pitch และ Yaw ของอากาศยาน  

โดยรูปแบบสัญญาณท่ีให้เป็นแบบอนาล็อก ดังนั้นงานวิจยัน้ีจึงใช้ Arduino board ในการอ่านค่า
สัญญาณและแปลงขอ้มูลเป็นแบบ Pulse position modulation (PPM) เพื่อส่งต่อให้ TBS crossfire    
ท่ีรับขอ้มูลแบบ PPM และส่งออกสัญญาณแบบวิทยไุปท่ีตวัรับสัญญาณเพื่อควบคุมการบินได ้

• อุปกรณ์รับส่งขอ้มูลการบิน Telemetry 915 GHz 
• อุปกรณ์รับสัญญาณภาพและจอแสดงผลภาพจากกลอ้งบนอากาศยาน 

4.2 ผลการทดสอบเซ็นเซอร์ 
 4.2.1 เซ็นเซอร์วัดแรงขับ (In-flight thrust sensor) 

 1. การทดสอบเทียบเคร่ืองวัดกับตุ้มน ้ าหนักมาตรฐาน โดยการน าน ้ าหนัก
มาตรฐานมาวางบนเคร่ืองวดัแรงตั้งแต่ 1-4500 กรัม และบนัทึกผล ซ่ึงไดผ้ลดงัน้ี 

 

รูปท่ี 4.4 การสอบเทียบวดัเคร่ืองวดัแรงขบักบัลุกตุม้ 

 จากกราฟจะเห็นได้ว่าระยะแรกของการทดสอบมีจ านวนการทดสอบท่ี          
ละเอียดมาก ส่วนน้ีท าให้เห็นว่าเคร่ืองมือมีความละเอียดในการวดัสูง ซ่ึงส่งต่อการวดัขณะทดสอบ          
อย่างมาก เน่ืองจากการบินบนอากาศของอากาศยาน กระแสอากาศจะไม่คงท่ี เคร่ืองยนต์หรือ
มอเตอร์ตอ้งมีการปรับเปล่ียนรอบการหมุนตลอดเวลาท าให้ค่าแรงขบัท่ีอ่านได้นั้นเปล่ียนแปลง    
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ไปดว้ย ดงันั้นหากเคร่ืองวดัสามารถวดัแรงไดล้ะเอียดมากขึ้นจะท าให้สามารถประเมิลพฤติกรรม
ของอากาศยานได้อย่างมีประสิทธิภาพมากขึ้นด้วย ล าดับต่อมาการทดสอบระยะหลงัมีการปรับ
ระยะของมาความละเอียดในการวดัมากขึ้น เน่ืองจากตอ้งการหาขอบเขตการวดัสุงสุดเท่านั้น 

  จากความชันของกราฟพบว่าเคร่ืองมือวัดมีความคลาดเคล่ือนท่ี 0.27% 
ความคลาดเคล่ือนน้ีสามารถน าไปชดเชยและค านวณค่าท่ีอ่านไดข้องเคร่ืองมือวดัได ้ซ่ึงมี 2 วิธีการ 
ส าหรับน าไปใชด้งัน้ี 

 1)  น าไปค านวณเพื่อชดเชยค่าการวดัในขั้นตอนเขียนโปรแกรมให้มีการ
แสดงผลของเคร่ืองมือวดั ซ่ึงง่ายต่อผูน้ าไปใชง้าน 

 2) น าไปค านวณเพื่อชดเชยค่าการวดัไปใช้งานระหว่างการทดสอบ โดยท า
การบันทึกผลการทดสอบและน าข้อมูลท่ีได้มาประเมิลผลโดยรวมการค านวณค่าชดเชยน้ีด้วย        
ซ่ึงเพิ่มขั้นตอนในการปฏิบติัการ  

2. ทดสอบเคร่ืองวดัแรงขับกับเคร่ืองวดัแรง RCBenchmark 1580 ด้วยการตั้ง
เคร่ืองวดัเขา้ดว้ยกนั แสดงดงัรูปท่ี 4.5  

 

รูปท่ี 4.5 การติดตั้งเคร่ืองวดัแรงขบักบัเคร่ืองวดัแรง RCBenchmark 1580 

 จากนั้นท าการหมุดใบพดั จะเกิดแรงดึงจากใบพดั ใบพดัจะส่งผ่านแรงดึงน้ี
ผ่านแกนเพลามอเตอร์ไปจนถึงเคร่ืองวดัแรงขบัและเคร่ืองวดัแรง RCBenchmark 1580 น าผลของ
แรงท่ีวัดได้เทียบระหว่างเคร่ืองวัดแรงขับและ เคร่ืองวัดแรง RCBenchmark 1580 ซ่ึงได้ผล              
การทดสอบดงัต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 4.6 การเทียบวดัเคร่ืองวดัแรงขบักบัเคร่ืองวดัแรง RCBenchmark 1580 

  จากการทดสอบเส้นกราฟสีฟ้าเป็นข้อมูลจากเคร่ืองวดัแรง RCBenchmark 
1580 และเส้นกราฟสีแดงเป็นขอ้มูลท่ีได้จากเคร่ืองวดัแรงขบั ซ่ึงพบว่าค่าท่ีอ่านไดข้องเคร่ืองมือ    
วดัทั้ง 2 มีความคลาดเล่ือนท่ี 1.5 เปอร์เซ็นต์ ท าให้เห็นว่า เคร่ืองวดัแรงขบัท่ีสร้างขึ้นเพื่อวดัแรงขบั
ขณะท าการทดสอบบิน มีความแม่นย  าท่ีไกลเ้คียงกบัเคร่ืองวดัแรง  RCBenchmark 1580 ท่ีมีความ
แม่นย  าสูงและน ายมใช้งานการมากในปัจจุบัน จึงสามารถสรุปได้ว่าเคร่ืองวดัแรงขบัท่ีสร้างขึ้น
สามารถวดัแรงขบัไดอ้ยา่งถูกตอ้ง 
 4.2.2 เซ็นเซอร์วัดมุมปะทะ (Angle of attack sensor)  
  1.  การทดสอบเทียบเคร่ืองวดัมุมกบั Rotary table 

  การทดสอบน้ีเป็นการเทียบวดัเพื่อหาความถูกตอ้งของเคร่ืองวดัมุม โดยการ
น าเคร่ืองมือท่ีมีมาตรฐานอุตสาหกรรมมาท าการเทียบการวดั เป็นท่ีแน่นอนว่าผลท่ีได้นั้นจะมี
ความคลาดเคล่ืองเม่ือเทียบเคร่ืองมือวดัท่ีมีมาตราฐาน แต่ส่ิงท่ีท าหลงัจากพบความคลาดเคล่ือนแลว้ 
สามารถน าค่าความคลาดเคล่ือนค านวณชดเชยค่าท่ีวดัได้จะท าให้ได้ค่าการวดัท่ีถูกตอ้งมากขึ้น    
จากการทดสอบพบว่า การทดสอบท่ีเขียนความสัมพนัธ์ระหว่างมุมของเคร่ืองวดัมุมและมุมของ 
Rotary table ท่ีมีความละเอียดท่ี 0.006 องศาในการวดั 
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รูปท่ี 4.7 การทดสอบเทียบเคร่ืองวดัมุมกบั Rotary table 

 จากรูปท่ี 4.7 (ก) พบว่า การอ่านค่าของเคร่ืองวดัมุม ตั้งแต่มุม 10-110 องศา            
มีความคลาดเคล่ือนท่ีนอ้ยท่ีสุด งานวิจยัน้ีจึงเลือกใชช่้วงมุม 10-110 ในการท าการวดั โดยตั้งค่าศูนย์
ของเคร่ืองมือวดัใหม่ท่ี 20 องศา การเทียบวดัท่ีละเอียดทีละ 0.1 องศา ดังรูปท่ี 4.7 (ข) ตั้งแต่มุม        
0-35 ของการตั้งค่าใหม่ เน่ืองจากพฤติกรรมของอากาศยานมกัมีมุมปะทะไม่เกินบวกลบ 15 องศา 
หากเกินมุมน้ีไปจะเข้าสู่ความเร็ว Stall ท่ีท าให้อากาศยานไม่สามารถบินได้ จากการทดสอบ           
ดงัรูปท่ี 4.7 พบวา่ หากน าความชนัของกราฟของกราฟมาหาความคลาดเคล่ือน โดยพิจารณาว่าหาก
การวดัไม่มีความคลาดเคล่ือนจะมีความชันเป็นศูนย ์ดังนั้นเราสามารถน าความชันของกราฟหา      
ค่าความคลาดเคล่ือนได้ ซ่ึงจากการทดสอบพบว่า ความคลาดเคล่ือนของเคร่ืองมือวดัมุมน้ีมีค่า
เท่ากบั 0.21 เปอร์เซ็นต์ จากนนั้นน าค่าความคลาดเคล่ือนคูณกับค่าท่ีเคร่ืองวดัมุมวดัได ้จะท าให้
สามารถน าเคร่ืองมือวนัน้ีไปใชง้านไดอ้ยา่งถูกตอ้ง  

 
 
 

 

 



58 
 

 

รูปท่ี 4.8 การทดสอบเทียบค่ามุมอยา่งละเอียด 

 2.  การทดสอบเคร่ืองวดัมุมปะทะในอุโมงคล์ม 
 การทดสอบหาช่วงความเร็วท่ีหางเสือสามารถท างานไดอ้ย่างมีประสิทธิภาพ 

โดยติดตั้งมุมเร่ิมตน้ของเคร่ืองวดัมุมปะทะท่ี 0 ให้ขนาดกบัแนวการเคล่ือนท่ีของอากาศในอุโมงค์ 
โดยมีผลการทดสอบกลไกวดัทิศทางลมแบบท่ี 1 ดงัต่อไปน้ี 

 

รูปท่ี 4.9 การทดสอบหาช่วงความเร็วท่ีหางเสือท างานได ้แบบท่ี 1 
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 จากรูปพบว่า พฤติกรรมการตอบสนองต่อทิศทางอากาศของกลไกวดัทิศทาง
ลมท่ีมีความเร็วตั้งแต่ 10-40 เมตร/วินาที โดยมีลกัษณะการแกว่งท่ีไม่คงท่ี ซ่ึงเกิดไดก้ระแสอากาศ   
ท่ีไหลผา่นหางเสือไม่คงท่ี ดว้ยเหตุน้ีการพิจารณาความแปรปรวนของกระแสอากาศท่ีเกิดในอุโมงค์
ลมสามารถเกิดได้กลไกหรืออุปกรณ์เคร่ืองมือวดัเท่าเท่านั้น ซ่ึงในการทดสอบน้ีมีเพียงลูกศรช้ี      
ทิศลมเท่าน้ีท่ีอากาศเคล่ือนท่ีผ่านก่อนถึงหางเสือ ดงันั้นจึงออกแบบกลไกวดัทิศทางลมแบบท่ี 2 
และท าการทดสอบซ่ึงไดผ้ลการทดสอบดงัน้ี 

 

รูปท่ี 4.10 การทดสอบหาช่วงความเร็วท่ีหางเสือท างานได ้แบบท่ี 2 

 จากผลการทดสอบพบว่า มุมท่ีวดัได้มีการแกว่งท่ีมีความคงท่ีมากขึ้นท่ีช่วง
ความเร็ว 15-25 เมตร/วินาที แต่ย ังมีแอมพลิจูดท่ีการวัดท่ีสูง ถึง ±  0.7 องศา โดยเฉล่ียเม่ือ
เปรียบเทียบกบัแบบท่ี 1 ถือไดว้่ามีการสั่นมากขึ้น ซ่ึงเกิดจากรูปทรงของลูกศรท่ีมีหนา้ตดัทรงแบน                       
ท าให้สามารถตอบสนองได้ดีมากขึ้น จึงเกิดการสั่นได้ง่ายกว่าลูกศรแบบท่ีหน่ึงและหางเสือท่ี
ออกแบบให้ห่างจากกระแสอากาศท่ีผ่านลกศรพบว่า  ส่งผลให้ความคงท่ีของการวดัดีขึ้น ดังนั้น
งานวิจยัน้ีจึงปรับปรุงส่วนของลูกศรให้มีลกัษณะทรงกรวยแบบท่ี 1 และปรับหางเสือเป็นแบบท่ี 2 
ซ่ึงไดผ้ลการทดลองดงัน้ี 
 
 
 
 
 

 



60 
 

 

รูปท่ี 4.11 การทดสอบหาช่วงความเร็วท่ีหางเสือท างานได ้แบบท่ี 3 

 จากรูปท่ี 4.11 พบว่า ช่วงความเร็วอากาศ ตั้งแต่ 0-10 เมตร/วินาที มีการแกว่ง
ของมุมท่ีวดัไดท่ี้สูง เกิดจากกระแสอากาศมีความเร็วต ่า ท าให้หางเสือไม่สามารถท างานได ้อีกทั้ง
การทดสอบในอุโมงค์ลม รุ่น  SUBSONIC WIND TUNNEL 305 น้ี มีขีดจ ากัดการปัจจัยอากาศ
ภายนอกมีผลต่อกระแสลมท่ีสร้างภายในโดยง่าย ดงันั้นท่ีความเร็วต ่าจึงจึงมกัจะมีกระแสอากาศ     
ท่ีไม่คงท่ี ท าหาค่าท่ีวดัไดมี้ค่าท่ีไม่เสถียร ช่วงความเร็วอากาศ ตั้งแต่ 10-30 เมตร/วินาที มีการแกวง่
ของค่าท่ีวดันอ้ยลงและมีรูปแบบท่ีคงท่ี โดยเส้นกราฟสีน ้าเงินคือค่าท่ีวดัไดจ้ริงและเส้นสีส้มคือค่าท่ี
ท าการเฉล่ียดว้ยการใช้วิธีการ Moving average พบว่า ช่วงความเร็วน้ีเมาะสมต่อการน าไปใช้งาน
และสอดคลอ้งการการใชง้านกบัอากาศยาน ช่วงความเร็วอากาศ ตั้งแต่ 31 เมตร/วินาที เป็นตน้ไป 
เป็นความเร็วสูงมากส าหรับหางเสือท่ีสร้างมาน้ี ท าให้เกิดการสั่นท่ีสูงมาก สาเหตุเกิดได้จาก 
ความเร็วอากาศท่ีสูงท่ีท าให้หางเสือเกิดการสั่นหรือการสร้างความเร็วอากาศท่ีสูงของอุโมงค์ลม
เคร่ืองน้ีท าใหเ้กิดการสั่นจากใบพดัดูดอากาศภายในเคร่ือง 

 จากนั้นท าการทดสอบเพื่อพิสูจน์สมติฐานว่า เม่ือทิศทางการไหลของอากาศ
เปล่ียนมุมไปท่ีองศาใดองศาหน่ึง เคร่ืองวดัมุมปะทะต้องวดัค่าได้ตรงกับมุมท่ีเปล่ียน โดยมีผล    
การทดสอบดงัน้ี 
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รูปท่ี 4.12 พฤติกรรมการเปล่ียนมุมท่ีแต่ละความเร็ว 

 จากรูปท่ี 4.12 พบว่า ท่ีแต่ละความเร็วมีแนวโนม้ท่ีอตัราเฉล่ียของขอ้มูลท่ีเป็น
ค่าเดียว ซ่ึงความต่างของทิศทางอากาศท่ีเปล่ียนทีละ 5 องศานั้น เคร่ืองวดัมุมปะทะสามารถท างาน
ไดต้ามท่ีตอ้งการ  

4.3 ผลการทดสอบหาสมรรถนะ 
 จากการทดสอบและบันทึกผลและน าข้อมูลมาคัดกรองและหาค่าเฉล่ียนของข้อมูล          
เพื่อเขียนในตารางและน าไปค านวณเพื่อหาผลสมรรถนะ มีรายละเอียดดงัต่อไปน้ี 
 4.3.1  ผลจากการทดสอบการบินแบบรักษาระดับเพดานบินคงที ่
 ผลจาการทดสอบน้ีสามารถน าไปประเมิลหาสมรรถนะท่ีประกอบไปดว้ย ระยะท า
การบินท่ีไกลท่ีสุด ระยะเวลาการบินท่ีนานท่ีสุด รัศมีการเล้ียวต ่าสุด อตัราการเล้ียวสูงสุดและมุมเอียง
สูงสุด โดยมีรายละเอียดผลการทดสอบดงัตารางต่อไปน้ี 
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ตารางท่ี 4.1 ผลการทดสอบแบบการทดสอบบินแบบรักษาเพดานบิน 
ล าดับการทดสอบ 1 2 3 4 5 6 7 8 9 

ความเร็วการทดสอบ (m/s) 11 12 13 14 15 16 18 20 22 

ความเร็วท่ีวัดได้ 
(m/s) 

ค่าสูงสุด  11.52 12.38 13.31 14.43 15.49 16.22 18.33 19.99 22.3 

ค่าเฉลี่ย 11.02 11.99 13.02 14.03 15.03 16.01 18.04 19.99 22.02 

ค่าต ่าสุด 10.57 11.6 12.99 13.64 14.48 15.83 17.84 19.61 21.31 

กระแสท่ีวัดได้ (A) ค่าสูงสุด 8.093 4.965 4.898 6.545 6.22 6.546 7.702 12.09 12.29 

ค่าเฉลี่ย 6.805 4.665 4.393 5.392 5.506 6.16 7.397 7.543 7.775 

ค่าต ่าสุด 4.476 4.434 3.955 4.212 4.906 5.799 7.186 5.622 6.231 

ความต่างศักดิ์วัดได้ (V) 16.8 16.8 16.8 16.8 16.8 16.8 16.8 16.8 16.8 

มุมปะทะวัดได้ (DEG) 14.9 12.51 10.87 8.044 6.877 5.699 2.622 0.499 1.582 

แรงขับที่วัดได้ (N) ค่าสูงสุด 4.885 3.779 3.016 3.233 3.428 4.001 4.449 4.613 4.812 

ค่าเฉลี่ย 4.198 3.35 2.368 2.737 2.989 3.61 4.061 4.208 4.669 

ค่าต ่าสุด 3.286 3.094 2.193 2.263 2.494 3.282 3.867 3.922 4.05 

เวลาบินสูงสุด (min) 28 46 53 40 37 33 - - - 

 จากตารางท่ี 4.1 น าแรงขบัท่ีวดัได ้ค านวนหา แรงขบัท่ีตอ้งการ ก าลงัขบัตอ้งการ 
สัมประสิทธ์ิแรงยกและแรงตา้น แรงยก แรงตา้นอากาศ และอตัราส่วนต่าง ๆ จากความสัมพนัธ์    
ในสมการท่ี 2.3-2.6 ตามทฤษฎีของ Anderson (2012) ซ่ึงไดผ้ลดงัตารางท่ี 4.2 ตาราง ดงัน้ี 

ตารางท่ี 4.2 ผลการค านวณหาแรงขบัท่ีตอ้งการ ก าลงัขบัท่ีตอ้งการ สัมประสิทธ์ิแรงยกและแรงตา้น  
แรงขบัท่ีตอ้งการ (N) 4.058 3.271 2.326 2.71 2.968 3.592 4.057 4.208 4.668 
ก าลงัขบัที่ตอ้งการ (w) 44.72 39.22 30.27 38.03 44.59 57.49 73.18 84.1 102.8 
น ้าหนกัอากาศยาน (N) 27.47 27.47 27.47 27.47 27.47 27.47 27.47 27.47 27.47 
พ้ืนท่ีปีก  (m2) 0.362 0.362 0.362 0.362 0.362 0.362 0.362 0.362 0.362 
แรงยก (N) 26.39 26.74 27.02 27.08 27.11 27.11 27.28 27.43 27.6 
T/W ratio 0.148 0.119 0.085 0.099 0.108 0.131 0.148 0.153 0.17 
แรงตา้นอากาศ (N) 4.058 3.271 2.326 2.71 2.968 3.592 4.057 4.208 4.668 
Lift coefficient (CL) 1.083 0.928 0.795 0.686 0.599 0.528 0.418 0.342 0.284 
Drag coefficient (CD) 0.167 0.113 0.068 0.069 0.066 0.07 0.062 0.053 0.048 
ก าลงัไฟฟ้า (w) 114.3 78.37 73.8 90.59 92.51 103.5 124.3 126.7 130.6 
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 น า CL เขียนกราฟเทียบกับ CD เพื่อหารูปแบบสมการ Drag polar จากสมการ
แนวโน้มความสัมพันธ์ของ CL และ CD ดังรูปท่ี 4.13 และเม่ือน า CL เทียบความสัมพันธ์กับ             
มุมปะทะพบว่า ท่ีมุมปะทะสูงสุดท่ีเป็นไปไดใ้นการทดสอบคือ 14.8 องศา มีค่า CL สูงสุดเท่ากับ 
1.0831 ซ่ึงสามารถน าไปค านวณหาสมรรถนะการเล้ียวของอากาศยานไดใ้นล าดบัต่อไป 

 

รูปท่ี 4.13 ความสัมพนัธ์ระหวา่ง CD และ CL 

 น าแรงขบัท่ีตอ้งการเขียนกราฟความสัมพนัธ์ระหวา่งแรงขบัท่ีตอ้งการกบัความเร็ว
เพื่อหาความเร็วส าหรับพิสัยการบินท่ีไกลสุด ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 4.14 ความสัมพนัธ์ระหวา่งแรงขบัท่ีตอ้งการกบัความเร็ว 
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 ท าการหาความชันของเส้นกราฟแนวโน้มของข้อมูลท่ีเท่ากับศูนย์ ความเร็วท่ี         
จุดน้ีมีแรงขับต ่ าสุด ท่ีความเร็วน้ีท าให้อากาศยานมีพิสัยการบินท่ีไกลท่ีสุด ตามทฤษฎีของ      
Anderson (2012) โดยความเร็วมีค่าเท่ากบั 14.6 เมตร/วินาที ซ่ึงเม่ือเทียบกบัขอ้มูลท่ีเกิดขึ้นจริง จุดท่ีมี
แรงขบัท่ีตอ้งการท่ีมีค่าต ่าสุดคือ ท่ีความเร็ว 13 เมตร/วินาที ดว้ยสาเหตุน้ีท าใหส้ามารถเห็นขอ้แตกต่าง
ไดช้ดัเจนวา่ หากท าการพิจารณาดว้ยทฤษฎีของ Anderson ท่ีน าแนวโนม้ของ CD และ CL มาแทนค่า
ในสมการท่ี 2.3-2.6 จะมีแนวโน้มท่ีเป็นแบบเดียวกันกับเส้นแนวโน้มของกราฟข้างต้นจะมี   
ความคลาดเคล่ือนกบัผลการบินจริงท่ีความเร็วต่างกนัถึง 1.6 เมตร/วินาที คิดเป็น 12.31 เปอร์เซ็นต์
ของการบินจริง เม่ือคิดเป็นระยะทางการบินจริงท่ีความเร็ว 13 เมตร/วินาที ท่ีท าการบินไดใ้นเวลา
สูงสุดท่ี 53 นาที จะได ้41 กิโลเมตร ท่ีความเร็ว 14.6 เมตร/วินาที โดยเวลาท าการบินสูงสุด 35 นาที 
จะมีระยะทางการบินท่ี 29.4 กิโลเมตร ซ่ึงมีระยะทางต่างกนัท่ี 11.6 กิโลเมตร 

 เม่ือน าก าลงัขบัท่ีตอ้งการเขียนกราฟความสัมพนัธ์ระหว่างก าลงัขบัท่ีตอ้งการกบั
ความเร็วเพื่อหาความเร็วส าหรับเวลาท่ีท าการบินไดน้านท่ีสุด ดงัน้ี 

 

รูปท่ี 4.15 ความสัมพนัธ์ระหวา่งก าลงัขบัท่ีตอ้งการกบัความเร็ว 

 เม่ือท าการหาความชนัของเส้นกราฟแนวโนม้ของขอ้มูลท่ีเท่ากบัศูนย์จะไดจุ้ดท่ีมี
ความเร็วท่ีท าให้มีก าลังขับต ่าสุด ท่ีความเร็วน้ีท าให้อากาศยานมีเวลาท่ีท าการบินนานท่ีสุด              
ตามทฤษฎีของ Anderson (2012) โดยความเร็วมีค่าเท่ากบั 11  เมตร/วินาที เม่ือเปรียบเทียบกบัผลจริง        
จะมีความเร็ว 13 เมตร/วินาที ซ่ึงมีความคลาดเคล่ือนท่ี 15.39 เปอร์เซ็นต์ ของผลการทดสอบจริง         
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โดยความแตกต่างของเวลาท่ีท าการทดสอบคือ 28 นาที กบั 53 นาที ดงันั้นท่ีความเร็ว 13 เมตร/วินาที
จึงเป็นความเร็วท่ีเมาะส าหรับการท าการบินท่ีนานท่ีสุด 

 เม่ือพิจารณาอัตรากันใช้พลังงานของแบตเตอร่ีท่ีความเร็ว 13 เมตร/วินาที               
ใช้กระแสไฟฟ้า ท่ี  4.393 A ด้วยวิ ธีการของ Lance W. Traub (2011)  สมการท่ี  2.21 พบว่า                 
หากพิจารณาการใชพ้ลงังานแบตเตอร่ี 100 เปอร์เซ็นต ์ซ่ึงงานวิจยัน้ีใชแ้บตเตอร่ีท่ีมีความจุ 5.2 Ah  
จึงค านวณไดเ้วลาการบินสูงสุดท่ี 71 นาที เม่ือเทียบกบัผลการบินจริงคือ 53 นาที สาเหตุน้ี Lance 
W. Traub (2011) ไดใ้ห้เหตุผลไวว้่า การใชง้านแบตเตอร่ีนั้นสามารถไม่สามารถดึงพลงังานออกมา
ใช้ได ้100 เปอร์เซ็นต์ เน่ืองจากตวัแบตเตอร่ีจ าเป็นตอ้งเหลือพลงังานเพื่อรักษาสภาพให้สามารถ     
คงสภาพในการเก็บประจุไฟฟ้าเพื่อการน าไปใชง้านในครังต่อไปท าใหก้ารค านวณในสมการท่ี 2.21 
ตอ้งมีการคูณค่าประสิทธิภาพการใช้งานร่วมดว้ย จาการค านวณขา้งตน้น้ีท าให้พบว่า การใช้งาน
ของแบตเตอร่ีสามารถใชง้านไดท่ี้ 75 เปอร์เซ็นตข์องความจุนัน่เอง 
  จากตารางท่ี 4.2 หากพิจารณาค่า CL ท่ีสูงสุด คือ 1.0831 ท่ีมุมปะทะ 14.8 องศา        
ท่ีความเร็ว 11 เมตร/วินาที ซ่ึงท่ีความเร็วสูงขึ้นดังตารางผลการทดสอบท่ีมุมปะทะเท่าเดิมจะมี      
แรงยกสูงขึ้น สามารถน าไปหาค่า load factor ดังสมการท่ี 2.28 น า Load factor ท่ีมีค่าสูงสุดและ
สัมประสิทธ์ิแรงยกมากท่ีสุด ค านวนหารัศมีการเล้ียว (Rt), อตัราการเล้ียว ( ) และมุมเอียง (  ) 
สูงสุด แสดงดงัตารางท่ี 4.3 

ตารางท่ี 4.3 ผลการทดสอบหาสมรรถนะการเล้ียว 

ล าดับ 
การทดสอบ 

ความเร็ว (m/s) แรงยกท่ี CL, max n Rt     

1 11 26.283 0.957 - - - 
2 12 31.279 1.139 26.946 25.530 28.56 
3 13 36.709 1.337 19.430 38.354 41.561 
4 14 42.574 1.549 16.871 47.568 49.821 
5 15 48.873 1.779 15.584 55.175 55.804 
6 16 55.608 2.025 14.825 61.867 60.399 
7 18 70.379 2.562 14.001 73.700 67.027 
8 20 86.888 3.163 13.587 84.381 71.570 
9 22 105.133 3.827 13.354 94.438 74.854 
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 จากการทดสอบท่ีท าการบินเป็นวงกลมเพื่อลดระยะทางการควบคุมการบินของ
อากาศยาน ในการบินน้ีจะถือว่าเป็นการบินไกล้เคียงกับการบินเป็นเส้นตรง เน่ืองจากการบิน
ทดสอบน้ีก าหนดให้มุมเอียงของอากาศยานท ามุมอยู่ในช่วง 4-5 องศาเท่านั้น หากท าการเอียง       
มากขึ้นจะมีผลกระทบในส่วนของเวกเตอร์ของแรงยกและมุมปะทะท่ีมากขึ้น ท าใหผ้ลการทดสอบ
ท่ีไดค้ลาดเคล่ือนจากการบินแบบเส้นตรงมากขึ้น หากลดมุมให้เขา้ไกลค้่า 0 องศา จะท าให้ระยะ
การทดสอบเพิ่มขึ้น ท าให้ระยะการทดสอบเกินระยะการควบคุมหรือเส่ียงต่อการหลุดการควบคุม
การบิน ดังนั้น ท่ีความเร็วการทดสอบท่ี 1 คือ 11 เมตร/วินาที เป็นความเร็วต ่าสุดท่ีอากาศยาน
สามารถท าการบินได ้หากท าการเล้ียวท่ีความเร็วน้ีจะท าให้อากาศยานลดระดบัการบิน เน่ืองจาก
สูญเสียแรงยกจึงไม่มีผลการเล้ียวในล าดบัการทดสอบท่ี 1 นัน่เอง หากท าการหาสมรรถนะการเล้ียว
ท่ีต ่าสุดของอากาศยานน้ี เม่ือพิจารณาแนวโน้มของขอ้มูลท่ีอากาศยานมีความเร็วสูงขึ้นจะท าให้      
มีรัศมีการเล้ียวยิ่งเล็กลง ซ่ึงในทางปฏิบติันั่นจะมีจุดส้ินสุดท่ีจุดแตกหักของโครงสร้างอากาศยาน 
การพิจารณาจุดแตกหักของโครงสร้างอากาศยานอยู่นอกเหนือขอบเขตของงานวิจยั ผูว้ิจยักล่าวถึง
เฉพาะส่วนท่ีจ าเป็นตอ้งน าไปใช้งาน จึงน าเสนอผลการทดสอบท่ี 3 ท่ีเป็นความเร็วท่ีสามารถท า 
การบินไดไ้กลและนานท่ีสุด ซ่ึงปกติแลว้จะใช้ความเร็วน้ีในการท าภารกิจของอากาศยาน มีรัศมี 
การเล้ียวต ่าสุดท่ี 19.5 เมตร, อตัราการเล้ียวสูงสุดท่ี 38.4 องศา/วินาที และมุมเอียงสูงสุด 42 องศา 
 4.3.2  ผลจากการทดสอบบินแบบไต่ระดับเพดานบิน 
  ผลจากการทดสอบน้ีสามารถน าไปประเมินหาสมรรถนะท่ีประกอบไปด้วย 
ความเร็วสูงสุด อตัราการไต่ระดบัสูงสุดและมุมไต่ระดบัสูงสุด การทดสอบไต่ระดบัน้ีจะสามารถ
วดัค่าแรงขบัสูงสุดได ้โดยท่ีมุมไต่ระดบัแต่ละมุมจะเกิดแรงขบัท่ีวดัไดมี้ไม่เท่ากนั สาเหตุเกิดจาก
มุมไต่ระดับแต่ระมุมมีผลกระทบการแรงท่ีโลกกระท าต่อมวลของอากาศยานท่ีไม่เท่ากนั ท าให้  
แรงตา้นของอากาศยานมีค่าเพิ่มขึ้นเม่ือเทียบกบัการบินท่ีขนานกบัระนาบผิวโลก ผลกระทบน้ียงั
ส่งผลต่อความเร็วในการบิน ซ่ึงเกิดจากประสิทธิภาพของใบพดัท่ีมีค่าแปรผนักบัความเร็วอากาศ
ของอากาศยาน ดงันั้นการทดสอบน้ีนอกจากจะสามารถวดัสมรรถนะการไต่ระดบัของอากาศยาน
ได้แล้ว ยงัสามารถหาสมรรถนะของขีดความสามารถของมอเตอร์และใบพดัได้ ผลลัพธ์น้ีคือ     
ก าลงัสูงสุดของเคร่ืองยนตน์ัน่เอง โดยมีรายละเอียดผลการทดสอบดงัตารางท่ี 4.4  

 

 

 

 



67 

ตารางท่ี 4.4 ผลการทดสอบบินแบบไต่ระดบัเพดานบิน 
ล าดับการทดสอบ 1 2 3 4 5 6 

มุมไต่ทดสอบ (องศา) 10 15 20 25 30 35 
มุมไต่ท่ีวดัได ้(องศา) 9.3 15.8 18.7 23.5 28.2 33.2 
อตัราการไต่ระดบั (m/s) 4.6 7.2 7.2 9 6.6 4.8 
ความเร็วในแนวด่ิง (m/s) 4.8 7.8 7.5 8.6 6.9 5.8 
ความเร็วท่ีวดัได ้(m/s) ค่าสูงสุด 29.9 21.65 20.99 20.85 16.39 16.7 

ค่าเฉล่ีย 28.76 20.57 20.21 19.81 15.39 13.29 
ค่าต ่าสุด 27.67 19.63 19.46 19.13 14.52 12.82 

กระแสท่ีวดัได ้(A) ค่าสูงสุด 37.02 42.24 39.58 39.23 37.28 41.01 
ค่าเฉล่ีย 36.81 42.02 39.04 38.47 37.19 39.22 
ค่าต ่าสุด 36.48 41.86 38.56 37.92 37.1 37.9 

ความต่างศกัด์ิวดัได ้(V) 14.34 14.63 14.39 14.2 14.13 14.42 

มุมปะทะวดัได ้(deg) -3.082 -0.086 0.246 0.645 6.439 10.12 

แรงขบัท่ีวดัได ้(N) 

ค่าสูงสุด 12.45 15.52 14.6 14.48 13.26 13.31 
ค่าเฉล่ีย 12.1 15.43 14.45 14.25 13.04 12.94 
ค่าต ่าสุด 11.89 15.27 14.26 13.98 12.87 12.6 

  เ ม่ือน าแรงขับและมุมปะทะท่ีวัดได้เปล่ียนเป็นแรงขับท่ีต้องการ ซ่ึงจาก                
การทดสอบน้ีเป็นการทดสอบการไต่ระดับท่ีใช้ก าลังขับสูงสุด ดังนั้นแรงขับท่ีได้เม่ือรวมกับ          
มุมปะทะจะมีค่าเท่ากบัแรงขบัสูงสุด เม่ือน าแรงขบัสูงสุดเขียนกราฟความสัมพนัธ์ของแรงขบัสูงสุด
และแรงขับท่ีต้องการท่ีได้จากการทดสอบการทดสอบการบินแบบรักษาระดับเพดานบินคงท่ี       
เทียบกบัความเร็วของแต่ละกนัทดสอบนั้น ๆ จะสามารถหาค่าความเร็วสูงสุดท่ีอากาศยานสามารถ
ท าการบินได ้โดยท่ีจุดท่ีแรงขบัสูงสุดมีค่าเท่ากบัแรงขบัท่ีตอ้งการ แสดงดงัรูปท่ี 4.16 
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รูปท่ี 4.16 ความสัมพนัธ์ระหวา่งแรงขบัสูงสุด แรงขบัท่ีตอ้งการ และความเร็ว 

 จากรูปท่ี 4.16 พบว่า ความเร็วสูงสุดท่ีอากาศยานสามารถท าการบินไดด้ว้ยแรงขบั
สูงสุดของอากาศยานอยูท่ี่ 30.7 เมตรต่อวินาที ซ่ึงเม่ือเทียบผลการบินจริงกบัการไต่ระดบัมีความเร็ว
สูงสุดท่ี 29.9 เมตร/วินาที หากพิจารณาความเร็วการบินในระนาบ 2 มิติ คือแกนตั้งและแกนนอน 
เม่ืออากาศยานบินขนานระระนาบแกนนอนจะมีเวกเตอร์ของความเร็วท่ี 30.7 เมตร/วินาที ในล าดบั
ต่อมาหากอากาศยานท าการไต่ระดบัท่ีท ามุมกบัแกนนอนท่ีมุม 10 องศา ในทางทฤษฎีนั้นสามารถ
น าความเร็วแตกเวกเตอร์ได้ ความเร็วท่ีค านวนได้น้ีจะมีค่าเท่ากับความในการไต่ระดับอย่าง  
แน่นอน ซ่ึงจากการน าความเร็ว 30.7 เมตร/วินาที มาแตกเวกเตอร์ท่ีมุม 10 องศา จะมีค่าเท่ากับ       
30.2 เมตร/วินาที  เม่ือเทียบกับผลการทดสอบท่ีมีความเร็วขณะท าการไต่ระดับท่ีมีค่าเท่ากับ         
29.9 เมตร/วินาที ผลต่างมีค่านอ้ยมาก ซ่ึงอาจเกิดจากความคลาดเคล่ือนของเคร่ืองมือวัดหรือสภาพ
อากาศภายนอกของอากาศยานไม่ไม่คงท่ี 
 จากตารางท่ี 4.4 อตัราการไต่ระดับท่ีวดัไดเ้ป็นการอ่านค่าจากหน้าจอมอนิเตอร์
ขณะท าการบินทดสอบ ซ่ึงเกิดการอ่านค่าของเคร่ืองมือวดัแลว้น ามาแสดงผล ส่วนความเร็วใน
แนวด่ิงเป็นความเร็วท่ีเคร่ืองมือวดัอ่านได้และท าการบนัทึกข้อมูลท่ีความถ่ีสูงกว่าการอ่านด้วย       
ตาหลายเท่า โดยปกติพฤติกรรมของขอ้มูลมกัเป็นคล่ืนรูปไซน์ ดงันั้นผูวิ้จยัจึงใชวิ้ธีการหาค่าเฉล่ีย
ของขอ้มูลในช่วงท่ีขอ้มูลมีเสถียรภาพแลว้ ซ่ึงพบว่าแนวโนม้ของขอ้มูลมีความไกลเ้คียงกนั สาเหตุ
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ท่ีอ่านขอ้มูลไม่ตรงกนัเน่ืองจากความถ่ีในการบนัทึกขอ้มูลไม่เท่ากนัจะท าให้มีคลาดเคล่ือนนั้นเอง 
ดงัรูปท่ี 4.17 

 
 
 

 

รูปท่ี 4.17 การอ่านค่าดว้ยบุคคลเทียบกบัการอ่านค่าดว้ยเคร่ืองมือวดั 

 ในล าดับต่อมาหากท าการหาสมรรถนะการไต่ระดับด้วยวิธีการของ Anderson 
(2012) จากสมการท่ี 2.20 ท่ีมีการแทนค่าของก าลังขับสูงสุด ซ่ึงงานวิจัยน้ีได้จากแรงขับสูงสุด      
คูณความเร็ว ซ่ึงผลการทดสอบไดจ้ากเคร่ืองวดัแรงขบั เม่ือเทียบกบัผลการไต่ระดบัของเคร่ืองมือวดั
ความเร็วดว้ย Accelerometer ไดผ้ลดงัรูปท่ี 4.18 
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รูปท่ี 4.18 การเปรียบเทียบระหวา่งค่าท่ีอ่านไดโ้ดยตรงกบัค่าท่ีค  านวนทางทฤษฎี  

 จากรูปท่ี 4.18 พบว่า  ค่าท่ีอ่านได้โดยตรงนั้ นมีแนวโน้มท่ีใกล้เคียงกับค่าท่ี            
ทางทฤษฎี โดยมีจุดสูงสุดของขอ้มูลท่ีมีค่าเฉล่ียท่ีใกลเ้คียงกัน คือ 8 เมตร/วินาที ท่ีมุมไต่ระดับ        
20 องศา การท่ีเกิดความคลาดเคล่ือนนั้นเกิดไดจ้ากความถ่ีในการเก็บขอ้มูลท่ีไม่เท่ากนั ความคลาด
เคล่ือนของเคร่ืองมือวดัคือ Accelerometer ท่ีใชว้ดัความเร็ว และเคร่ืองวดัแรงขบั ท่ีไม่เท่ากนั รวมถึง
พฤติกรรมของอากาศท่ีเกิดขึ้นขณะท าการบินท่ีส่งผลต่อเคร่ืองมือวดัไม่เท่ากันด้วย ดังนั้นหาก
ตอ้งการท่ีจะแกไ้ขให้การทดสอบมีความคลาดเคล่ือนท่ีลดลงจ าเป็นตอ้งท าการทดสอบในสภาวะ
อากาศท่ีคงท่ีมากขึ้น 
 เม่ือขอ้มูลในตารางท่ี 4.4 หาค่ามุมไต่ระดบัสูงสุดโดยการน าความเร็วในแนวด่ิง
เทียบความสัมพนัธ์กบัความเร็วในแกนนอนโดยการน าความเร็วขณะท าการไต่ระดบัแตกเวกเตอร์
ให้ขนานกบัแนวแกนนอน เขียนในรูปแบบ Hodograph diagram ดว้ยวิธีการของ Anderson (2012)  
ไดผ้ลดงัรูปท่ี 4.19 
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รูปท่ี 4.19 Hodograph diagram 

 น าค่าการกระจดัในแนวแกนด่ิงและแนวแกนนอนค านวนมุม ด้วยวิธีการทาง
ตรีโกณมิติ ซ่ึงมีค่าเท่ากับ 31 องศา หากพิจารณาเทียบกับตารางผลการทดสอบท่ี 4.4 ในล าดับ      
การทดสอบท่ี 6 ท่ีมีการตั้ งค่ามุมการไต่ระดับท่ี 35 องศา แต่เคร่ืองสามารถท าการบินได้จริง            
อยู่ ท่ี  33 องศา ท าให้เห็นได้ว่า ผลท่ีค านวณได้ตามทฤษฎีนั้ นมีความใกล้เคียงกับค่าจากผล              
การทดสอบจริง ซ่ึงถือวา่ค่าท่ีวดัไดมี้ความถูกตอ้งบนความคลาดเคล่ือนท่ี 2 องศา หรือ 6 เปอร์เซ็นต ์
จึงสามารถกล่าวไดว้า่ การทดสอบบินจริงเพื่อหาสมรรถนะนั้นมีความถูกตอ้งและสามารถเช่ือถือได้
นัน่เอง 

 



บทที ่5 
บทสรุปและข้อเสนอแนะ 

5.1 สรุปผลการวิจัย  
 วิทยานิพนธ์น้ีน าเสนอวิธีการหาสมรรถนะดว้ยการบินทดสอบของเคร่ืองบิน โดยการติดตั้ง 
ระบบควบคุมการบินของ Pixhawk ท่ีมีเคร่ืองมือวดัภายในรวมถึงเคร่ืองวดัแรงขบัและมุมปะทะ 
เพื่อท าการวดัข้อมูลการบินและน าไปค านวณหาสมรรถนะตามวิธีการของ Anderson จากการ
ทดสอบพบว่าสามารถน าผลการบินจริงประเมินหาสมรรถนะได้ตามวัตถุประสงค์  โดยมี
รายละเอียดดงัน้ี 
 1. สร้างเคร่ืองมือวัดแรงขับและเคร่ืองวัดมุมปะทะพร้อมท าการสอบเทียบวัดและ
ปรับปรุงการท างานใหมี้ความแม่ย  าขึ้น 
 2. ใชเ้คร่ืองบินท่ีสามารถจดัหาไดง้่ายอย่าง Sonicmodell Sky hunter ในการท าการทดสอบ
พร้อมทั้งติดตั้งอุปกรณ์ควบคุมการบินของ Pixhawk เคร่ืองวดัแรงขบัและเคร่ืองวดัมุมปะทะ 
 3. ท าการทดสอบบินคร้ังแรกเพื่อตรวจสอบการท างานของเคร่ืองบินและทดสอบการบิน
หาระยะการควบคุมท่ีเคร่ืองสามารถท าได ้ซ่ึงมีค่าเท่ากบั 1.2 กิโลเมตร 
 4. ท าการทดสอบบินแบบเพดานบินคงท่ี ท่ีความสูง 100 เมตรโดยบินเป็นวงกลมท่ีมี     
มุมของเคร่ืองบินไม่เกิน 5 องศา ท่ีความเร็วการทดสอบท่ีคงท่ี 11, 12, 13, 14, 16, 18, 20 และ          
22 เมตร/วินาที น าค่าท่ีวดัได้จากเซ็นต์เซอร์และเคร่ืองมือวดัหา CL และ CD ค านวณหาแรงขับ           
ท่ีตอ้งการและก าลงัขบัท่ีตอ้งการดว้ยวิธีการค านวณของ Anderson ท าการเขียนกราฟ เพื่อประเมิน
หาความเร็วการบินส าหรับพิสัยบินสูงสุดและเวลาท าการบินนานท่ีสุดซ่ึงมีค่าเท่ากบั 13 เมตร/วินาที 
และบินได้ไกลสุดท่ี 41 กิโลเมตร เวลาท าการบินสูงสุดท่ี 53 นาที น า CL สูงสุง ซ่ึงมีค่าเท่ากับ 
1.0831 ค  านวนหารัศมีการเล้ียวต ่าสุดเท่ากับ 19.5 เมตร อตัราเล้ียวสูงสุด 38.4 องศา/วินาที และ      
มุมเอียงสูงสุด 42 องศา 
 5. ท าการบินทดสอบแบบบินไต่ระดบัท่ีความเร็วสูงสุด โดยมีมุมไต่ท่ี 10, 15, 20, 25, 30 
และ 35 องศา น าค่าแรงขบัท่ีวดัไดเ้ขียนกราฟกบัความเร็วในการบินและแรงขบัท่ีตอ้งการ ประเมิน
หาความเร็วสูงสุดในการบินโดยมีค่าเท่ากับ 30.7 เมตร/วินาที น าความเร็วในแนงด่ิงท่ีวดัได้หา   
อัตราการไต่ระดับสุงสูง โดยมีค่าเท่ากับ 8 เมตร/วินาที มีมุมไต่ระดับด้วยวิธีการค านวณของ 
Anderson ท่ี 33 องศา 
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 โดยสามารถสรุปขอ้มูลการทดลองหาสมรรถของอากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึงขนาด
เลก็รุ่น Sonicmodell Sky hunter ดงัตารางสรุปผลการทดลองน้ี 

ตารางท่ี 5.1 สรุปผลการทดลองอากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึงขนาดเลก็รุ่น Sonicmodell Sky hunter 

ล าดับ คุณสมบัติ ปริมาณ 

1 ความเร็วต ่าสุด 40 กิโลเมตรต่อชัว่โมง 
2 ความเร็วสูงสุด 110 กิโลเมตรต่อชัว่โมง 
3 พิสัยการบินสูงสุด 41 กิโลเมตร 
4 ความทนทานการบินสูงสุด 53 นาที 
5 อตัราไต่ระดบัสูงสุด 8 เมตร/วินาที 
6 มุมไต่ระดบัสูงสุด 33 องศา  
7 รัศมีวงเล้ียวต ่าสุด 19.5 เมตร 
8 อตัราเล้ียวสูงสุด 38.4 องศา/วินาที 
9 มุมเอียงสูงสุด 42 องศา 

5.2 ข้อเสนอแนะ 
 1. การทดสอบบินควรทดสอบในช่วงเวลาท่ีสภาพอากาศมีความแปรปวนต ่า  โดยสภาพ
อากาศท่ีท าการทดสอบบินจะต้องไม่มีความเร็วลมของภาพแวดล้อมไม่เกิน 30 กิโลเมตร/ชั่วโมง
เพื่อใหไ้ดผ้ลการทดลองท่ีแม่นย  ามากขึ้น 
 2. การทดสอบบินในแต่ละคร้ังควรมีรูปแบบหรือแผนการบินท่ีเหมือนกัน เพื่อให้         
การค านวนเวลาการบินมีความแม่นย  ามากขึ้น 
 3. แบตเตอร่ีท่ีใชง้านในระหว่างการทดสอบแต่ละคร้ังมีผลกระทบเป็นอย่างมากในเร่ือง
ของประสิทธิภาพการท างาน ดงันั้นอายกุารใชง้านของแบตเตอร่ีควรมีอายุเท่ากนั 
 4. การทดสอบบินและพื้นท่ีในการทดสอบบินควรอยู่ห่างจากพื้นท่ีชุมชน เพื่อหลีกเล่ียง
อุบติัเหต ุ
 5.  อุปกรณ์รับส่งสัญญาณภาคพื้นควรปรับปรุงให้เป็นโมดูลเดียวกนัเพื่อให้ลดความเส่ียง
ของสายไฟท่ีอาจช ารุดไดง้่ายเม่ือมีการเคล่ือนยา้ย 
 6. ควรเปล่ียนวสัดุท่ีใช้ท าเคร่ืองวดัมุมปะทะจากพลาสติกให้เป็นอลูมิเนียม เพื่ออายุ      
การใชง้านและความแขง็แรง 
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รายช่ือบทความวิชาการที่ได้รับการตีพมิพ์เผยแพร่ในระหว่างศึกษา 

เกรียงไกร แหวนเงิน, นนัทวฒัน์ แซ่ตนั, วชัรพล แสงเพช็ร และสุรเดช ตญัตรัยรัตน์. เซ็นเซอร์วดัมุม
ปะทะส ำหรับอำกำศยำนไร้คนขบัชนิดปีกตรึงขนำดเล็ก” กำรประชุมวิชำกำรนำนำชำติ
นวตักรรมกำรบินและอุตสำหกรรมกำรบินและอวกำศ. 13-17 มกรำคม 2563, จงัหวดัชุมพร. 

Wanngoen, K.; Saetunand, N.; Saengphet, W.; Tantrairatn, S. Angle of Attack Sensor for Small Fixed-
Wing Unmanned Aerial Vehicles. Proceedings 2019, 39, 19. 
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ประวตัิผู้เขียน 

 นายเกรียงไกร แหวนเงิน เกิดเม่ือวนัท่ี 6 มกราคม พ.ศ.2537 ท่ีอ าเภอเสิงสาง จังหวดั
นครราชสีมา เร่ิมตน้ระดบัประถมศึกษาท่ีโรงเรียนบา้นโนนสมบูรณ์ และระดบัมธัยมศึกษาตอนตน้
ท่ีโรงเรียนโนนสมบูรณ์วิทยา ต าบลโนนสมบูรณ์ อ าเภอเสิงสาง จงัหวดันครราชสีมา 
  จนกระทัง่ศึกษาต่อในระดบัประกาศนียบตัรวิชาชีพท่ีวิทยาลยัเทคนิคสุรนารี ในโครงการ
ช่างอุตสาหกรรมฐานวิทยาศาตร์ ต าบลท่าอ่าง อ าเภอโชคชัย จังหวดันครราชสีมา ต่อมาในปี         
พ.ศ. 2556 ได้โควต้าศึกษาต่อระดับอุดมศึกษาในหลักสูตรวิศวกรรมอากาศยาน สาขาวิชา
วิศวกรรมเคร่ืองกล มหาวิทยาลัยเทคโนโลยีสุรนารี ส าเร็จการศึกษาวิศวกรรมศาสตรบัณฑิต            
ในปี พ.ศ.2559 และได้เข้าศึกษาต่อในระดับบัณฑิตศึกษา สาขาวิชาวิศวกรรมเมคคาทรอนิกส์ 
มหาวิทยาลยัเทคโนโลยสุีรนารี 
 ขณะศึกษาระดบับณัฑิตศึกษาได้รับมอบหมายให้เป็นผูส้อนและผูช่้วยสอนในสาขาวิชา
วิศวกรรมเคร่ืองกล จ านวน 6 รายวิชา ดงัต่อไปน้ี  
 1. Aeronautical Engineering Laboratory II 
 2. Aeronautical Engineering fundamentals  
 3. Aircraft Maintenance and Aircraft System Laboratory 
 4. Industrial Automation System 
 5. Automation ang Control system 
 6. Measurement and Instrumentation 
 เป็นผู ้สอนและผู ้ช่วยสอนในสาขาวิชาวิศวกรรมเมคคาทรอนิส์ จ านวน 7 รายวิชา 
ดงัต่อไปน้ี 

1. Mechatronics Engineering Laboratory I 
2. Mechatronics Engineering Laboratory II 
3. Mechatronics Engineering Laboratory III 
4. Mechatronics Engineering Laboratory IV 
5. Introduction to Robotics  
6. Industrial Automation System 
7. Design of Automation Machine  
ท าหนา้ท่ีรักษาการผูดู้แลอาคารเคร่ืองมือโรงประลอง
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 ผลงานวิจยั: ไดน้ าเสนอบทความจ านวน 1 บทความ ดงัต่อไปน้ี 
 1. บทความเร่ือง “เซ็นเซอร์วดัมุมปะทะส าหรับอากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึงขนาด
เล็ก” การประชุมนานาชาตินวตักรรมการบินและอุตสาหกรรมการบินและอวกาศ ระหว่างวนัท่ี    
13-17 มกราคม พ.ศ.2563 จงัหวดัชุมพร ดงัปรากฏในภาคผนวก ก. 
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