
 

บทท่ี 5 

สรุปและขอ้เสนอแนะ 

5.1 สรุปผลการวิจัย 

 งานüิจัยนี ้มีüัตถุประÿงค์เพื ่อออกแบบและปรับปรุงปีกของอากาýยานไร้คนขับ (UAV) 

ÿำĀรับการฝึกบิน โดยมุ ่งเน้นไปที ่การลดแรงต้านอากาýในÿภาüะการบินระดับ ( Cruising 

Condition) และการเพิ่มแรงยกในÿภาüะการบินก่อนลงจอด (Final Approach Condition) เพ่ือใĀ้

ได้ปีกที่มีประÿิทธิภาพทางอากาýพลýาÿตร์ÿูงÿุด ด้üยการประยุกต์ใช้กระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพ

แบบĀลายüัตถุประÿงค์ (Multi-Objective Optimization) ผ่านการผÿมผÿานระĀü่างแบบจำลอง

คüามแม่นยำต่ำ (Low-Fidelity) ซึ่งอาýัยüิธีการ Vortex Lattice Method (VLM) และแบบจำลอง

คüามแม่นยำÿูง (High-Fidelity) โดยใช้การจำลองพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณ (CFD) ภายใต้ 

Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) 

การýึกþาได้เริ ่มต้นด้üยการออกแบบการทดลองโดยใช้เทคนิค Latin Hypercube 

Sampling (LHS) เพ่ือÿุ่มตัüอย่างพารามิเตอร์ÿำคัญที่ÿ่งผลต่อประÿิทธิภาพของปีก ได้แก่ อัตราÿ่üน

คüามĀนาต่อคüามยาüปีก (thickness-to-chord ration, t c ), อัตราÿ่üนเรียü (taper ratio,  ) 

และมุมบิดปีก (twist angle,  )  จากนั ้นจึงทำการüิเคราะĀ์และเพิ ่มประÿิทธิภาพปีกผ่าน

กระบüนการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่ Efficient Global Optimization (EGO) โดยแบ่งการ

ประเมินผลประÿิทธิภาพทางอากาýพลýาÿตร์ออกเป็นÿองÿ่üน ได้แก่ การüิเคราะĀ์แบบ Low-

Fidelity ด้üย VLM เพื่อลดเüลาคำนüณในขั้นต้น และการเพิ่มคüามแม่นยำของประÿิทธิภาพแบบ 

High-Fidelity ด้üย CFD 

ผลการýึกþาแÿดงใĀ้เĀ็นü่าการปรับปรุงรูปทรงของปีกÿามารถลดแรงต้านอากาýและเพ่ิม

แรงยกได้อย่างมีประÿิทธิภาพเมื ่อเทียบกับปีกต้นแบบ โดยในÿภาüะการบินระดับ ( Cruising 

Condition) การกระจายคüามดันÿถิตบนผิüปีกถูกปรับใĀ้มีคüามเĀมาะÿมยิ่งขึ้น โดยเฉพาะบริเüณ

ขอบนำและปลายปีก 
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ซึ่งพบü่าปีกท่ีได้รับการออกแบบใĀม่มีแรงต้านอากาýลดลงอย่างมีนัยÿำคัญ ทั้งนี้เกิดจากการ

คüบคุมคüามลาดเอียงของคüามดันระĀü่างพื ้นผิüด้านบนและด้านล่างของปีก ทำใĀ้แรงต้าน

เĀนี่ยüนำ (Induced Drag) ลดลง และในÿภาüะการบินก่อนลงจอด (Final Approach Condition) 

การปรับมุมบิดปีกและอัตราÿ่üนคüามĀนาต่อคüามยาüปีกช่üยใĀ้เกิดการกระจายคüามดันÿถิตที่

เĀมาะÿม ÿ่งผลใĀ้คüามแตกต่างของคüามดันระĀü่างพื้นผิüด้านบนและด้านล่างเพิ่มขึ้นอย่างชัดเจน 

ซึ่งเป็นปัจจัยÿำคัญในการเพิ่มแรงยกและช่üยคüบคุมการไĀลเüียนอากาýใĀ้ราบเรียบมากขึ้นใน

ÿภาüะการบินที่มีมุมปะทะÿูง (High Angle of Attack) 

จากผลการüิเคราะĀ์ปีกต้นแบบและปีกท่ีผ่านการปรับปรุง พบü่าปีกท่ีเĀมาะÿมลำดับที่ 1, 2 

และ 3 มีประÿิทธิภาพÿูงขึ้น โดยมีการลดแรงต้านลงมากกü่า 5% และเพ่ิมแรงยกได้มากขึ้นในÿภาüะ

การบินก่อนลงจอด ในขณะที่ปีกยังคงมีพื้นที่เท่าเดิม นอกจากนี้ปีกที่ออกแบบใĀม่ยังแÿดงใĀ้เĀ็นถึง

เÿถียรภาพในการÿร้างแรงยกในช่üงคüามเร็üต่ำ ซึ่งเป็นปัจจัยÿำคัญในการรักþาคüามปลอดภัยใน

ระĀü่างการลงจอดของอากาýยานไร้คนขับ 

จากการýึกþาครั้งนี้ÿามารถÿรุปได้ü่าการประยุกต์ใช้กระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพแบบ

Āลายüัตถุประÿงค์ร่üมกับเทคนิคการประเมินประÿิทธิภาพĀลายระดับคüามแม่นยำช่üยใĀ้ได้รูปทรง

ปีกที่มีประÿิทธิภาพÿูงÿุดÿำĀรับการลดแรงต้านขณะบินระดับและเพิ่มแรงยกขณะการบินก่อนลง

จอด ซ่ึงเĀมาะกับคüามต้องการของ UAV ที่ใช้ÿำĀรับการฝึกบินได้อย่างเĀมาะÿมมากขึ้น 

5.2  ข้อเสนอแนะ 

 1) ข้อจำกัดของ Vortex Lattice Method (VLM) เนื ่องจาก VLM ไม่ÿามารถทำนาย

พฤติกรรมการไĀลได้แม่นยำĀากเกิดการแยกตัüของการไĀลĀรือการĀยุดชะงักของการไĀล (stall) 

โดยเฉพาะในÿภาüะการบินที่มีมุมปะทะÿูง ดังนั้นจึงคüรทำการตรüจÿอบและยืนยันü่าการคำนüณใน

ÿภาüะต่าง ๆ ที่ใช้ VLM นั้นไม่อยู่ในช่üงที่อาจเกิดการ stall ได้ โดยเฉพาะเมื่อบินที่มุมปะทะÿูงเพ่ือ

ป้องกันคüามคลาดเคลื่อนจากแบบจำลองในการออกแบบเบื้องต้น 

 2) การขยายขอบเขตการออกแบบของมุมบิดปีก (Twist Angle) เนื่องจากค่าของมุมบิดที่ได้

จากการออกแบบครั้งนี้เป็นค่าที่เกือบจะÿูงที่ÿุด และเนื่องด้üยมุมบิดมีผลโดยตรงต่อการกระจายแรง

ยก แต่ĀากมากเกินไปจะทำใĀ้แรงต้านเพิ่มขึ้นจนเกิด stall นั้นĀมายคüามü่าÿามารถเพิ่มขอบเขต
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การýึกþาของมุมบิดนี้ใĀ้กü้างขึ้นได้อีกเพื่อใĀ้ÿามารถĀาค่าที่ช่üยเพิ่มแรงยกได้โดยไม่กระทบต่อแรง

ต้านมากเกินไป 

 3) การปรับขนาดของอัตราÿ่üนคüามĀนาต่อคüามยาüของปีกเป็นÿิ่งที่คüรพิจารณาต่อไป

เนื่องจากการลดคüามĀนาของปีกจะช่üยลดแรงต้านแต่ก็อาจทำใĀ้โครงÿร้างปีกมีคüามแข็งแรงลดลง 

Āรือÿ่งผลต่อคüามแข็งแรงทางโครงÿร้างของอากาýยานซึ่งอาจÿ่งผลต่อคüามปลอดภัยในการบิน 

ดังนั้นคüรýึกþาผลกระทบของการลดขนาดนี้ต่อไป 

 4) ในการýึกþานี้แพนอากาýที่ใช้ในการออกแบบเป็น NACA ตระกูล 6 ซึ่งแตกต่างจากแพน

อากาýรุ่นเดิมที่ใช้ S8036 ÿ่งผลใĀ้การเปรียบเทียบในแง่ของคุณÿมบัติต่างๆ ระĀü่างแพนอากาýเดิม

และแพนอากาýที่ออกแบบใĀม่อาจทำได้ยากข้ึน อย่างไรก็ตามการเลือกใช้ NACA ตระกูล 6 ในครั้งนี้

มีคüามเĀมาะÿม เนื่องจากรูปแบบดังกล่าüช่üยใĀ้การคüบคุมตัüแปรในการออกแบบทำได้ง่ายและ

เป็นระบบมากขึ้น ทำใĀ้ÿามารถüิเคราะĀ์และปรับแต่งตัüแปร อัตราÿ่üนคüามĀนาต่อคüามยาüปีก 

ได้อย่างมีประÿิทธิภาพ ซึ่งเป็นปัจจัยÿำคัญในการýึกþานี้  และเพื่อÿร้างคüามน่าเชื่อถือของผลการ

ออกแบบ คüรทำการเปรียบเทียบกับแพนอากาýแบบดั้งเดิมที่ใช้งานอยู่ในปัจจุบัน โดยเปรียบเทียบ

ประÿิทธิภาพทั้งด้านแรงยก แรงต้าน และÿมรรถนะการบิน เพื ่อยืนยันü่าการออกแบบใĀม่มี

ประÿิทธิภาพดีกü่าĀรือคุ้มค่าท่ีจะนำไปใช้ 

 5) การเปรียบเทียบกับการบินจริง Āากมีเüลาและทรัพยากรเพิ่มเติม คüรÿร้างต้นแบบปีกที่

ได้จากการออกแบบครั้งนี้เพ่ือทำการทดÿอบกับการบินจริง โดยเปรียบเทียบผลการüิเคราะĀ์จากการ

ออกแบบด้üยการคำนüณทางคอมพิüเตอร์กับข้อมูลที่ได้จากการบินจริง ซึ่งจะช่üยยืนยันคüามถูกต้อง

ของแบบจำลองที่ใช้ในการออกแบบ และนำไปÿู่การปรับปรุงคüามแม่นยำของผลลัพธ์ในอนาคต 


