
 

การวเิคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้นักบินขึน้ลงทางดิง่ 2 ใบพดั
แบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กโิลกรัม 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

เรืออากาศโท ปรัชญา  แก้วพรรณา 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

วทิยานิพนธ์นีเ้ป็นส่วนหน่ึงของการศึกษาตามหลกัสูตรปริญญาวศิวกรรมศาสตรมหาบัณฑิต 
สาขาวชิาวศิวกรรมเมคคาทรอนิกส์ 

มหาวทิยาลัยเทคโนโลยสุีรนารี 
ปีการศึกษา 2558 

 

 

 

 

 

 

 

 



 
ANALYSIS AND AIRCRAFT DESIGN FOR PROTOTYPE 

OF BICOPTER TILTROTOR VERTICAL TAKE-OFF 

AND LANDING UNMANNED AERIAL VEHICLE 

WITH 2 KILOGRAM OF PAYLOAD 

 

 

 

 

 

 

 

 

Flg. Off. Pratya  Kaewphanna 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
A Thesis Submitted in Partial Fulfillment of the Requirements for the 

Degree of Master of Engineering in Mechatronics Engineering 

Suranaree University of Technology 

Academic Year 2015 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

การวเิคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้นักบินขึน้ลงทางดิ่ง 2 ใบพดั 
แบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กโิลกรัม 

 
มหาวทิยาลยัเทคโนโลยสุีรนารี อนุมติัใหน้บัวทิยานิพนธ์ฉบบัน้ีเป็นส่วนหน่ึงของการศึกษา

ตามหลกัสูตรปริญญามหาบณัฑิต 

 
คณะกรรมการสอบวทิยานิพนธ์ 

 
______________________________ 
(ผศ. ดร.กีรติ  สุลกัษณ์) 
ประธานกรรมการ 

 
______________________________ 
(รศ. ดร.จิระพล  ศรีเสริฐผล) 
กรรมการ (อาจารยท่ี์ปรึกษาวทิยานิพนธ์) 

 
______________________________ 

 (อ. ดร.โศรฎา  แขง็การ) 
กรรมการ 
 
 
 
 
 
 

 

______________________________   ______________________________ 
(ศ. ดร.ชูกิจ  ลิมปิจ านงค)์ (รศ. ร.อ. ดร.กนตธ์ร  ช านิประศาสน์) 
รองอธิการบดีฝ่ายวชิาการและนวตักรรม คณบดีส านกัวชิาวศิวกรรมศาสตร์ 

 

 

 

 

 

 

 

 



 

ปรัชญา  แกว้พรรณา : การวเิคราะห์และออกแบบตน้แบบอากาศยานไร้นกับิน 
ข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม  
(ANALYSIS AND AIRCRAFT DESIGN FOR PROTOTYPE OF BICOPTER 
TILTROTOR VERTICAL TAKE-OFF AND LANDING. UNMANNED AERIAL 
VEHICLE WITH 2 KILOGRAM OF PAYLOAD) .อาจารยท่ี์ปรึกษา :  
รองศาสตราจารย ์ดร.จิระพล  ศรีเสริฐผล, 94 หนา้.  
 
อากาศยานไร้นักบินนั้ นมีหลายแบบ โดยแต่ละแบบก็มีข้อดีและข้อด้อยแตกต่างกัน 

ตามรูปร่างของอากาศยานและภารกิจท่ีถูกออกแบบ เช่น เม่ือใชแ้รงขบัเท่ากนั อากาศยานปีกตรึงนั้น
สามารถบินได้ไกลและเร็วกว่าอากาศยานปีกหมุน แต่อากาศยานปีกหมุนสามารถข้ึนลงทางด่ิง 
และลอยน่ิงในอากาศได ้ปัจจุบนัการประยกุตใ์ชอ้ากาศยานไร้นกับินในภารกิจการส ารวจ ถ่ายภาพ
พื้นท่ีป่าและทางทะเล ภารกิจทางทหาร การน าส่ิงของจ าเป็นเขา้ไปในพื้นท่ีอนัตราย เราจะสามารถ
ลดความเส่ียงในการสูญเสียทรัพยากรบุคคลได้  ซ่ึงประเทศไทยจ าเป็นต้องน าเข้าเทคโนโลยี 
จากต่างประเทศ งานวิจยัน้ีได้น าเสนอการวิเคราะห์กลศาสตร์ทางการบินและออกแบบตน้แบบ
อากาศยานไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม โดยใชข้อ้ดี
ของอากาศยานแต่ละแบบมาไวใ้นอากาศยานล าเดียวได ้อากาศยานนั้นก็จะมีคุณสมบติัท่ีครอบคลุม
การบินในทุกรูปแบบซ่ึงสามารถบินได้ไกลและเร็วกว่าอากาศยานปีกหมุน และสามารถข้ึนลง 
ทางด่ิงและลอยน่ิงในอากาศได ้

 
 
 
 
 
 
 

 

 

 
สาขาวชิา วศิวกรรมเคร่ืองกล ลายมือช่ือนกัศึกษา______________________ 
ปีการศึกษา 2558 ลายมือช่ืออาจารยท่ี์ปรึกษา________________  

 

 

 

 

 

 

 

 



 

PRATYA  KAEWPHANNA : ANALYSIS AND AIRCRAFT DESIGN FOR 

PROTOTYPE OF BICOPTER TILTROTOR VERTICAL TAKE-OFF AND 

LANDING UNMANNED AERIAL VEHICLE WITH 2 KILOGRAM OF 

PAYLOAD. THESIS ADVISOR : ASSOC. PROF. JIRAPHON  SRISERTPOL, 

Ph.D., 94 PP. 

 

FLIGHT DYNAMIC/AIRCRAFT DESIGN/UAV AIRCRAFT/VTOL/TILTROTOR 

 

The Unmanned Arrival Vehicle (UAV) Aircraft is many kind. Each model has 

good and bad property by Aircraft configuration is difference and Mission design. For 

example : In same thrust. Fixed wing aircraft is long flight and more speed than Rotor 

wing aircraft but rotor wing aircraft is Vertical Take-off and Landing (VTOL) 

Aircraft and Hovering in flight. Nowadays Applications of UAV in Any mission : 

Survey and Camera capture in jungle and over sea, Military mission or Carry 

necessity object into dangerous zone. We can reduce the risk of person resources loss. 

Thailand needs to import foreign technology. This Research present an Analysis of 

Flight Dynamic and Aircraft Design for Prototype of Bicopter Tiltrotor VTOL UAV 

with 2 kilogram of Payload using good property in many kind of Aircraft stay in one 

Aircraft. This Aircraft will have all property for many kind of Aircraft. Aircraft can 

fly for long length and more speed than Rotor wing aircraft and Vertical Take-off and 

Landing and Hovering in flight. 
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บทที ่1 

บทน ำ 
 

1.1 ควำมเป็นมำและควำมส ำคญั 
1.1.1 ในปัจจุบันอากาศยานไร้นักบินหรือ  Unmanned Aerial Vehicle (UAV) ได้มีการ

น ามาใชใ้นการปฏิบติัภารกิจหลายดา้น โดยเฉพาะทางดา้นการทหาร เช่น การถ่ายภาพทางอากาศ 
ซ่ึงอากาศยานนั้น ไดมี้การพฒันาไปมากซ่ึงมีอยูใ่นอากาศยานหลายแบบ โดยอากาศยานแต่ละแบบ
นั้นก็มีความเจริญกา้วหน้าอย่างมาก ซ่ึงมีทั้งอากาศยานปีกตรึง (Fix wing) และอากาศยานปีกหมุน 
(Rotor wing) โดยอากาศยานยานแต่ละแบบก็มีคุณสมบติัแตกต่างกนัไป     

1.1.2 อากาศยานปีกตรึง สามารถเคล่ือนท่ีได้ไกลและรวดเร็ว ทั้ งยงัมีความคล่องตวั 
ในการบินสูง แต่ก็มีขอ้ดอ้ยคือตอ้งใช้เส้นทางในการข้ึนและลงท่ีมีขนาดยาวมาก และไม่สามารถ 
ลอยอยูน่ิ่งในอากาศได ้ 

1.1.3 อากาศยานปีกหมุน สามารถข้ึน-ลงในแนวด่ิงได้ ทั้ งยงัลอยอยู่น่ิงในอากาศได้  
แต่การเค ล่ือนท่ีนั้ นก็ย ังไม่รวดเ ร็วเท่า ท่ีควร รวมถึงการเปรียบเทียบกันกับอากาศยาน 
แบบปีกตรึงในเร่ืองการใช้พลงังานในการเคล่ือนท่ี โดยเวลาเดินทางไกลนั้นอากาศยานปีกหมุน 
จะใชพ้ลงังานมากกวา่ 

1.1.4 การท าให้อากาศยานไร้นกับินสามารถบินสามารถเคล่ือนท่ีได้รวดเร็วและมีความ
คล่องตวัเหมือนอากาศยานปีกตรึง และสามารถข้ึน-ลงทางด่ิงลอยอยู่น่ิงในอากาศเช่นเดียวกบั
อากาศยานปีกหมุน ทั้งยงัใชพ้ลงังานนอ้ยท่ีสุดในการเดินทางไกลได ้ทั้งยงัสามารถบรรทุกส่ิงของ
หรือกล้องถ่ายภาพได้ จะต้องศึกษา วิเคราะห์และออกแบบอากาศยานให้ได้อากาศยานท่ีมี
สมรรถนะการบินตามท่ีตอ้งการ  

 

1.2 วตัถุประสงค์ 
1.2.1 การวิเคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้นักบินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดั 

แบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม  
1.2.2 สามารถสร้างตน้แบบอากาศยานไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอน

ขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัมได้
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1.3 ข้อตกลงเบ้ืองต้น 
1.3.1 การวเิคราะห์และออกแบบอากาศยานปีกตรึง 
1.3.2 การวเิคราะห์และออกแบบอากาศยานปีกหมุน 2 ใบพดั 
1.3.3 การวเิคราะห์และออกแบบอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอน 
1.3.4 การวเิคราะห์และออกแบบอากาศยานขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม 
1.3.5 การออกแบบระบบควบคุมการบินอตัโนมติัส าหรับอากาศยานไร้นกับิน 
 

1.4 ขอบเขตของกำรศึกษำ 
1.4.1 พลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกตรึง 
1.4.2 พลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกหมุน 2 ใบพดั 
1.4.3 พลศาสตร์การบินของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอน 
1.4.4 ระบบควบคุมการบินอตัโนมติัส าหรับอากาศยานไร้นกับิน 
 

1.5 ประโยชน์ทีค่ำดว่ำจะได้รับ 
1.5.1 ตน้แบบอากาศยานไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอน สามารถท า

การบินไดเ้ช่นเดียวกบัอากาศยานปีกตรึง และข้ึนลงทางด่ิงไดเ้ช่นเดียวกบัอากาศยานปีกหมุน  
1.5.2 ต้นแบบอากาศยานไร้นักบินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอน สามารถ

บรรทุกส่ิงของ หรือติดตั้งกลอ้งถ่ายภาพ ท่ีมีน ้าหนกัไม่เกิน 2 กิโลกรัมได ้ 
1.5.3 ต้นแบบอากาศยานไร้นักบินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอน สามารถ 

น ามาใช้ในงานต่าง ๆ เช่น ภารกิจทางทหารเพื่อใช้ในการติดตั้ งกล้องถ่ายภาพทางอากาศ  
เพื่อถ่ายภาพในพื้นท่ีอนัตราย ท่ีจะเกิดความสูญเสียต่อทรัพยากรมนุษย ์

1.5.4 เป็นแนวทางในการวิเคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้นักบินข้ึนลง 
ทางด่ิง 2 ใบพดัแบบใบพดัปรับเอนท่ีมีขนาดใหญ่ข้ึนได ้
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บทที ่2 
ทฤษฏีและงานวจิยัที่เกีย่วข้อง 

 

2.1 ทฤษฎทีีเ่กีย่วข้อง 
 ในการวิเคราะห์และออกแบบตน้แบบอากาศยานไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง จะตอ้งทราบถึง
หลักการและทฤษฎีท่ีเก่ียวข้องหลายด้าน ซ่ึงเราสามารถแบ่งได้เป็นสองส่วนใหญ่ ๆ คือการ
ออกแบบโครงสร้างอากาศยาน และการออกแบบระบบควบคุมการบิน 
 

2.1.1 การออกแบบโครงสร้างอากาศยาน 
ในการออกแบบอากาศยานจะมีทฤษฏีท่ีเก่ียวขอ้งท่ีส าคญัอยู ่9 เร่ืองดงัน้ี 
2.1.1.1 ทฤษฎอีากาศพลศาสตร์เบื้องต้น 

   ทฤษฏีมวลการไหลและสมการความต่อเน่ือง สมมุติวา่สามารถเห็นเส้นทาง
การไหลตามกันอย่างต่อเน่ืองได้ จะเรียกเส้นทางการไหลน้ีว่า  เส้นกระแส (Stream Line) 
เส้นกระแสหลาย ๆ เส้นรวมกนั มีการไหลรวม ๆ กนัในลกัษณะหน้าตดัเป็นวงกลมเรียกส่วนการ
ไหลน้ีว่า ท่อกระแส (Stream Tube) อนัเป็นการก าหนดขอบเขตการพิจารณาการไหลให้แคบลง 
แทนท่ีจะพิจารณากนัเป็นพื้นท่ีกวา้งใหญ่ไร้ขอบเขต  

 

รูปท่ี 2.1 เส้นกระแสอากาศ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546)
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รูปท่ี 2.2 ท่อกระแสอากาศ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   จากกฎทรงมวลหรือกฎการอนุรักษ์มวล (Conservation of Mass) และมวล
การไหล (Mass Flow) ผา่นหนา้ตดัหรือพื้นท่ีใด ๆ ต่อหน่ึงหน่วยเวลาจะมีค่าคงท่ี ซ่ึงจะไดว้า่ 
 
 ρ1V1A1 = ρ2V2A2 = ค่าคงท่ี                                  (2-1) 
 
โดยท่ี ρ1 = ความหนาแน่นของอากาศ หนา้สัมผสัท่ี 1 
 V1 = ปริมาตรบริเวณหนา้สัมผสัท่ี 1 
 A1 = พื้นท่ีหนา้สัมผสัท่ี 1 
 ρ2 = ความหนาแน่นของอากาศ หนา้สัมผสัท่ี 2 
 V2 = ปริมาตรหนา้สัมผสัท่ี 2 
 A2 = พื้นท่ีหนา้สัมผสัท่ี 2 

 

รูปท่ี 2.3 การไหลของของมวลผา่นหนา้ตดั (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
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   สมการเบอร์นูลี่ (Bernoulli's Equation) เป็นสมการท่ีแสดงความสัมพนัธ์
ระหว่างความดนักบัความเร็ว ณ จุด ๆ หน่ึงของการไหล เม่ือเทียบกบัการไหล ณ จุดอีกจุดหน่ึง 
ซ่ึงเป็นสมการพื้นฐานท่ีส าคัญท่ีสุดในวิชากลศาสตร์ของไหล โดยมีพื้นฐานมาจากกฎการ 
ทรงพลงังานหรือกฎการอนุรักษ์พลงังาน (Conservation of Energy) ซ่ึงเป็นการพิจารณาการไหล 
ของของไหลใด ๆ ภายใตส้มมุติฐานวา่ เป็นการไหลท่ีไม่ค  านึงถึงความเสียดทานและความโนม้ถ่วง 
เรียกรวมไดว้า่เป็นการไหลไร้ความหนืด (Inviscid Flow) หรือการไหลไร้แรงเสียดทาน นอกจากนั้น
ย ังสมมุติด้วยว่าสนามการไหลเป็นแบบสม ่ า เสมอ พลังงานเบ็ดเสร็จของกระแสอากาศ 
จะประกอบดว้ย พลงังานศกัย ์(Potential Energy) และพลงังานจลน์(Kinetic Energy) เม่ือพลงังาน
เบ็ดเสร็จไม่ว่าต าแหน่งใดมีค่าคงท่ีพลงังานศกัยซ่ึ์งเปรียบไดก้บัความดนัสถิต และพลงังานจลน์ท่ี
เ ก่ียวกับความเร็วจะมีการเปล่ียนแปลงในลักษณะท่ีเม่ือความเร็ว (พลังงานจลน์) เพิ่มข้ึน  
ความดนัสถิต (พลงังานศกัย)์ จะตอ้งลดลง 
 
 Total Pressure = Static Pressure + Dynamic Pressure  
 
 Total Pressure = ρgh + 1 2⁄ ρv2                                           (2-2) 
 
โดยท่ี ρ = ความหนาแน่นของอากาศ 
 g = ความเร่งเน่ืองจากแรงโนม้ถ่วง 
 h = ความสูงของพื้นท่ีนั้น ๆ  
 v = ความเร็วของกระแสอากาศ 
 
   จากสมการเบอร์นูล่ี สามารถน าไปหาความเร็วของอากาศยานได ้โดยเม่ือ
อากาศยานเคล่ือนท่ี ท่อปิโตต์สแตติก (Pitol Static Tube) จะวดัความดันรวม (Total Pressure) 
ท่ีไดรั้บจากการเคล่ือนท่ีไปดา้นหนา้ และความดนัรอบ ๆ อากาศยาน ซ่ึงเปล่ียนแปลงตามความสูง
ของการบิน (Static Pressure) ซ่ึงเม่ือทราบความดนัรวมและความดนัรอบ ๆ อากาศยาน ก็จะท าให้
สามารถทราบถึงความสูงและความเร็วของอากาศยาน 
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รูปท่ี 2.4 ท่อปิโตตส์แตติก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   การไหลไร้ความอดัตัว (Incompressible Flow) เม่ืออากาศไหลดว้ยความเร็ว
ต ่ากว่า 100 เมตรต่อวินาที ความหนาแน่นของอากาศเปล่ียนแปลงไปน้อยมาก คือเพิ่มไม่ถึง 5 % 
ของความหนาแน่นเดิม จึงสมมุติให้เป็นการไหลไร้ความอัดตัว หรือความหนาแน่นมีค่าคงท่ี 
ซ่ึงท าให้สะดวกในการวิเคราะห์ค่าความดนั แรง และโมเมนต์การไหลจริง ๆ ของอากาศ จะเร่ิมมี
การอดัตวัมากข้ึนเม่ือความเร็วของกระแสอากาศสูงกว่า 100 เมตรต่อวินาที ความหนาแน่นของ
อากาศจะเปล่ียนแปลงไปมากจนไม่สามารถละทิ้งความแตกต่างท่ีเกิดข้ึนได ้โดยเฉพาะเม่ือการไหล
มีความเร็วสูงมาก ๆ เช่น การไหลดว้ยความเร็วเท่ากบัความเร็วเสียงหรือสูงกวา่นั้น 
   จ านวนเลขมัค (Much Number : M) คืออตัราส่วนระหวา่งความเร็วทอ้งถ่ิน
ของกระแสอากาศอิสระกบัอตัราเร็วของเสียงในอากาศ ณ ต าแหน่งท่ีพิจารณานั้น ๆ   
 

 M = 
Velocity

Sound Velocity
                                                        (2-3) 

 
 การแบ่งย่านความเร็ว 
 0 < M < 0.3 ยา่นความเร็วต ่า (Low Subsonic)  
 0.3 < M < 0.7 ยา่นความเร็วสูง (High Subsonic) 
 0.7 < M < 1.3 ยา่นความเร็วก ้าก่ึงหรือใกลค้วามเร็วเสียง (Transonic) 
 1.3 < M < 5.0 ยา่นความเร็วเหนือเสียง (Super-sonic)  
 5.0 < M ไฮเปอร์โซนิค (Hypersonic)  
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   การไหลในยา่นความเร็วต ่า เป็นการไหลแบบไร้การอดัตวัเน่ืองจากจ านวน
เลขมกัไม่เกิน 0.3 เม่ือความเร็วสูงข้ึนแต่ไม่เกิน 0.7 ถือเป็นการไหลความเร็วสูงแต่ก็ยงัคงต ่ากว่า
ความเร็วเสียง ย่านน้ีจะถือว่าอากาศเร่ิมมีการอดัตวั และอุปกรณ์เคร่ืองวดัอตัราเร็วจะเร่ิมได้รับ
ผลกระทบอนัน้ี เม่ือความเร็วในการไหลเพิ่มข้ึนไปอยูใ่นช่วงความเร็วก ้าก่ึง หรือใกลค้วามเร็วเสียง 
ถือเป็นย่านท่ีมีความส าคญัเป็นอย่างมาก เน่ืองจากพฤติภาพการไหลจะมีคุณสมบติัเปล่ียนแปลง
กลบัไปมาระหวา่งการไหลความเร็วต ่ากวา่เสียง และความเร็วเหนือเสียง โดยเฉพาะในเม่ือพิจารณา 
ถึงแรงอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึน 
   ความหนืด (Viscosity) เป็นคุณสมบัติส าคญัประการหน่ึงของ ของไหล 
(ของเหลวและอากาศ) เป็นสาเหตุของการตา้นทานการไหลท าให้เกิดแรงเสียดทาน ซ่ึงประกอบไป
ดว้ย ความหนืดสัมบูรณ์ Dynamic or Absolute Viscosity หรือแรงในแนวระดบัต่อหน่ึงหน่วยพื้นท่ี 
ท่ีตอ้งใช้ในการเล่ือนพื้นผิวให้เคล่ือนท่ีไปในแนวระดบัดว้ยความเร็วหน่ึง ๆ ในแต่ละระดบัของ
ความสูง (หนา) ของชั้นของของไหล และ ความหนืดจลน์ (Kinematic Viscosity) หรืออตัราส่วน
ระหวา่งความหนืดสัมบูรณ์ (Absolute Viscosity or Dynamic Viscosity) กบัความหนาแน่น 
   ช้ันชิดผิว (Boundary Layer) จากการท่ีอากาศมีความหนืด เม่ือไหลผ่าน
พื้นผิวใด ๆ อนุภาคของอากาศจะไดรั้บความตา้นทานหรือหน่วงความเร็วท าให้ความเร็วท้องถ่ิน
บริเวณใกล ้ๆ หรือติดกบัผวิลดลง โดยท่ีบริเวณชิดติดกบัผิวความเร็วสัมพทัธ์เป็นศูนยแ์ละบริเวณท่ี
อยูห่่างผิวข้ึนไปจะไดรั้บการหน่วงน้อยลงจนถึงระยะห่างจากผิวระยะหน่ึง ท่ีความเร็วของอนุภาค
หรือกระแสอากาศเท่ากับความเร็วของกระแสอากาศอิสระซ่ึงถือเป็นขอบนอกสุดของกระแส
อากาศอิสระ 

 

 
 

รูปท่ี 2.5 ขอบเขตชั้นชิดผวิ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546)  
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   การท่ีอากาศมีความหนืด ท าให้เกิดแรงตา้นเน่ืองจากแรงเสียดทานผิวข้ึน  
ซ่ึงเป็นการไหลท่ีเป็นจริง (Real Flow) ต่างกับการไหลในจินตนาการ (Ideal Flow) ท่ีสมมุติว่า
อากาศไม่มีความหนืด จึงไม่เกิดแรงเสียดทานผิว ขณะท่ีอากาศอยูน่ิ่งจะมีแรงกดกระท าตั้งฉากกบั
พื้ นผิว ท่ี เ กิดจากการทับถมของมวลอากาศโดยรอบ เ รียกว่า  แรงกดดันไฮโดรสแตติก  
ซ่ึงจะกดแพนอากาศหรือปีกโดยรอบด้วยแรงขนาดเท่ากันตลอดเวลา เม่ือมีอากาศไหลผ่าน 
แพนอากาศความดันท่ีวดัตั้ งฉากกับพื้นผิวจะเรียกว่าความดันสถิต ก่อให้เกิดแรงกดท่ีพื้นผิว 
ซ่ึงจะมีค่ามากท่ีบริเวณส่วนหน้า และเม่ือกระแสอากาศมีความเร็วท้องถ่ินหรือความเร็ว 
แต่ละต าแหน่งบนพื้นผิวสูงข้ึน ความดนัสถิตท่ีแต่ละต าแหน่งบนพื้นผิวสูงจะลดลง แรงเน่ืองจาก
ความกดดนัจะลดลงไปเร่ือย ๆ จนถึงบริเวณท่ีหนาท่ีสุดก็จะลดลงมากท่ีสุด และจะกลบัเพิ่มข้ึน 
เม่ือการไหลผา่นบริเวณท่ีหนาท่ีสุดไปทางดา้นหลงัจนเกือบเท่ากบัแรงกดท่ีส่วนหนา้  
   ขณะท่ีแรงเสียดทานผิวซ่ึงอยู่ในแนวขนานกับพื้นผิวจะเพิ่มมากข้ึน 
เม่ือการไหลคลอ้ยไปทางดา้นหลงั แรงเสียดทานในชั้นชิดผิวน้ีจะท าให้พลงังานของกระแสอากาศ
ลดลงตลอดเวลาเป็นเหตุให้ชั้ นชิดผิวหนาข้ึนเร่ือย ๆ โดยจะเพิ่มข้ึนกับระยะทางท่ีไหลไป  
และนอกจากนั้นความเสียดทานท่ีผวิยงัท าให้เกิดความเคน้เฉือน (Shear Stress) ท่ีผวิอีก มีหน่วยเป็น
แรงต่อพื้นท่ี แต่เป็นแรงท่ีกระท าในแนวเดียวกนักบัพื้นผิว (ต่างกบัความดนัซ่ึงแรงกระท าตั้งฉาก
กบัพื้นผิว) ซ่ึงทั้งความหนาของชั้นชิดผิวและความเค้นเฉือน สามารถน ากลบัไปหาค่าแรงต้าน
เน่ืองจากแรงเสียดทานผวิต่อไป 

 

 
 

รูปท่ี 2.6 แรงเน่ืองจากความดนัและความเสียดทาน (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546)  
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   ในช่วงแรกชั้นชิดผิวจะบางมากมีลักษณะการไหลแบบเรียงซ้อน ๆ กัน 
อยา่งเป็นระเบียบเหมือนกบักระดาษสมุดท่ีวางซ้อนกนัและเล่ือนไถลไปดว้ยกนั อนุภาคของอากาศ
ไม่มีการไหลข้ามชั้นกัน แต่จะไหลตามกันไปในชั้นของตัวเองอย่างราบเรียบ เม่ือระยะทาง 
ในการไหลเพิ่มข้ึนจนถึงจุด ๆ หน่ึงอนุภาคของอากาศจะเ ร่ิมมีการสั่นและไร้เสถียรภาพ  
มีการไหลขา้มชั้นกนัข้ึนบนลงล่างเป็นคล่ืน และจะทวีความรุนแรงข้ึนเร่ือย ๆ จนในท่ีสุดการไหล 
จะไม่ราบเรียบได้เป็นระเบียบอีกต่อไป ช่วงการไหลท่ีเร่ิมมีการเปล่ียนแปลงจากการไหล 
แบบราบเรียบหรือแบบละมินาร์ไปเป็นแบบไม่ราบเรียบหรือแบบเทอร์บูเล้นท์เรียกว่าช่วง
ทรานซิชัน่ (Transition) อนุภาคของอากาศจะวิง่ชนกนัไปมาอยา่งสับสนปนกนัระหวา่งชั้นการไหล
ต่าง ๆ ท าให้มีการถ่ายเทพลงังานจลน์ซ่ึงกนัและกนั ขณะเดียวกนัท่ีใตช้ั้นชิดผิวแบบเทอร์บูเลน้ท ์
ยงัจะมีการไหลแบบละมินาร์ 

 

 
 

รูปท่ี 2.7 ชั้นชิดผวิแบบเทอร์บูเลน้ทแ์ละแบบละมินาร์ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   จ านวนเลขเรย์โนลด์ (Reynolds Number : RN) คือ อตัราส่วนระหวา่งแรง
เน่ืองจากความเฉ่ือยกบัแรงเน่ืองจากความเสียดทาน ซ่ึงเป็นจ านวนเลขไร้มิติท่ีบอกถึงลกัษณะการ
ไหลวา่การไหลนั้นมีชั้นชิดผวิแบบใด  
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รูปท่ี 2.8 เลขเรยโ์นลดก์บัชั้นชิดผวิ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

RN = 
Inertia Force

Viscous Force
 = 
ρv

dv
dx

μ
d2y
dx2

 = 
ρv

v
L

μ
v

L2
 

 

 RN  =
ρvL

μ
                             (2-4) 

 
โดยท่ี ρ = ความหนาแน่นของอากาศ 
 v = ความเร็วของกระแสอากาศ 
 L = ความยาวของส่วนท่ีอากาศไหลผา่น 
 μ = Viscosity 
    
   การไหลผ่านทรงกระบอก การผ่านไหลผ่านทรงกระบอกความยาวอนันต์
โดยให้แกนของทรงกระบอกตั้งฉากกบัทิศทางการไหล ถา้เป็นการไหลไร้ความหนืด หรือการไหล
ในอุดมคติ (Ideal Flow) กระสวนการไหลจะมีลักษณะสมมาตร จากจุดอากาศหยุดน่ิงข้างหน้า 
ถึงจุดบนสุดและล่างสุดของผิวทรงกระบอกความเร็วทอ้งถ่ินเปล่ียนไปจากศูนยไ์ปจนถึงสูงสุด 
อากาศไหลจากจุดท่ีมีความดันสูงสุด  (ความดันชงักงัน ) ไปสู่จุดความดันต ่ าสุด เ รียกว่า 
มีเกรเดียนท์ความดันท่ีดี  อากาศท่ีไหลต่อไปจากจุดบนสุดและล่างสุดของผิวทรงกระบอก 
ไปยงัจุดอากาศหยุดน่ิงดา้นหลงัทรงกระบอก ความเร็วทอ้งถ่ินจะลดลงเร่ือย ๆ จนเป็นศูนย ์ณ จุดน้ี 
ความดนัสถิตเพิ่มข้ึนจากค่าลบต ่าสุด เป็นค่าบวกสูงสุดตรงจุดอากาศน่ิงด้านหลงั เช่นน้ีเรียกว่า 
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มีเกรเดียนท์ความดนัท่ีไม่ดี แต่เน่ืองจากเป็นการไหลท่ีไม่มีความหนืดหรือการไหลในอุดมคติ  
(ซ่ึงไม่ เ ป็นจริง)จึงไม่ มีแรงเสียดทาน ลักษณะการกระจายของความดันจึงสมมาตรทั้ ง  
ดา้นบนและดา้นล่าง ดา้นหนา้และดา้นหลงั ท าให้เกิดแรงขนาดเท่ากนัแต่กระท าในทิศทางตรงกนั
ขา้ม ผลลพัธ์ก็คือไม่มีแรงกระท าต่อทรงกระบอกทั้งแรงยกตวัหรือแรงตา้นทานการเคล่ือนท่ีท่ีจะดนั
ทรงกระบอกใหถ้อยไปขา้งหลงั ผลท่ีไดจ้ากการสรุปทางทฤษฎีน้ีจึงขดัแยง้กบัความเป็นจริง 

 

 
 

รูปท่ี 2.9 การไหลผา่นทรงกระบอก ไร้แรงเสียดทาน (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 

 

 
 

รูปท่ี 2.10 การไหลผา่นทรงกระบอก มีแรงเสียดทาน (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
    
   จ  านวนเลขเรย์โนลด์ มีผลกระทบต่อสภาพการไหลเป็นอย่างมาก  
ในการไหลความเ ร็วต ่ า ผ่านทรงกระบอก หรือทรงกลมท่ี มี เ ส้นผ่านศูนย์กลาง เท่ ากัน  
ถ้าจ  านวนเลขเรย์โนลด์ต ่ ากว่า 30 จะไม่ปรากฏร่องรอยของการไหลแบบเทอร์บูเล้นท์เลย  
ท่ีจ  านวนเลขเรย์โนลด์สูงข้ึนถึง 105 จะมีการไหลแบบละมินาร์ท่ีด้านหน้า  และมีการไหล 
แบบเทอร์บูเล้นท์ท่ีด้านหลงัเวค ช่วงกวา้งของการไหลแบบป่ันป่วนเน่ืองจากการไหลแยกตวัท่ี
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ด้านหลังเ รียกว่า เวค (wake) เป็นตัวบ่งบอกถึงแรงต้านเน่ืองจากความดัน (Pressure Drag)  
ถ้าเวคกวา้งมากแรงต้านจะมาก ถ้าเวคแคบแรงต้านจะน้อย เม่ือจ านวนเลขเรย์โนลด์เพิ่มข้ึน 
มากกวา่ 106 จะมีการไหลแบบละมินาร์เพียงส่วนนอ้ยท่ีดา้นหนา้ ขณะท่ีการไหลส่วนใหญ่เป็นการ
ไหลแบบเทอร์บูเลน้ท ์การไหลแยกตวัจะเล่ือนคลอ้ยไปทางดา้นหลงัท าใหเ้วคแคบลง 

 

 
 

รูปท่ี 2.11 เลขเรยโ์นลดท่ี์มีผลต่อการไหลแบบต่าง ๆ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

2.1.1.2 แรงอากาศพลศาสตร์ 
   แรงอากาศพลศาสตร์ ส่ิงแรกคือ แรงต้าน (Drag) เกิดจากกระแสอากาศมา
ปะทะรูปทรงต่าง ๆ ซ่ึงจะแตกต่างกันไปตามรูปทรง โดยประกอบไปด้วยแรงต้านจากความ 
เสียดทาน (Skin Friction Drag) และแรงตา้นจากความดนั (Pressure Drag) 
 
 Drag = Skin Friction Drag + Pressure Drag                                       (2-5)  
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รูปท่ี 2.12 แรงตา้นจากความเสียดทาน และแรงตา้นจากความดนัของรูปทรงต่าง ๆ  
        (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 
   จากการศึกษาจะเห็นไดว้่าแรงตา้น คือแรงอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดจากการ
ไหลผ่านพื้นท่ีผิวจ าได้มีใช้กรรมวิธีต่างเพื่อหาสมการแรงต้านและแรงยก โดยใช้พิจารณาถึง 
ตวัแปรต่าง ๆ ท่ีจะมีผลผลกระทบต่อแรงอากาศพลศาสตร์ ซ่ึงสรุปได้ว่าแรงอากาศพลศาสตร์
ดงักล่าวจะเปล่ียนแปลงตามตวัแปลต่าง ๆ ดงัน้ี ความเร็ว ความหนาแน่น ขนาดของผิว มุมปะทะ 
รูปร่าง รูปทรง สัมประสิทธ์ิความหนืด และความอดัตวัของอากาศ ซ่ึงทั้งหมดน้ีไดมี้การใชเ้ทคนิค
วธีิท่ีเรียกวา่การวเิคราะห์มิติ (Dimension Analysis) มาหาความสัมพนัธ์ไวด้งัน้ี 
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 F = qSCF                                  (2-6) 
    
โดยท่ี  F = แรงอากาศพลศาสตร์ 
 q = ความดนัพลวตั 
 S = พื้นท่ีผวิสัมผสั 
 CF = สัมประสิทธ์ิแรงอากาศพลศาสตร์ 
 
ในท่ีน้ีแรงตา้นจะไดว้า่ D = qSCD = 1 2⁄ ρv2SCD                                       (2-7) 
 
โดยท่ี D = แรงตา้น 
 ρ = ความหนา้แน่นของอากาศ  
 v = ความเร็วของกระแสอากาศ 
 CD = สัมประสิทธ์ิแรงตา้น 

 
ตารางท่ี 2.1 Temperature and density of air 

Temp °C 5 10 15 20 25 30 35 
kg·m-3 1.2690 1.2466 1.2250 1.2041 1.1839 1.1644 1.1455 

 
   แรงยก (Lift) สามารถท าให้เกิดได้โดยการท าให้มีการไหลวนรอบวตัถุ  
เช่น การขวา้งลูกเบสบอล 

 

 

รูปท่ี 2.13 แรงยกจากรูปทรงกลม (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
  

 

 

 

 

 

 

 

 



15 
 
   ส าหรับปีกของอากาศยาน สามารถท าให้เกิดไดดี้ โดยท าให้มีการไหลวน 
รอบปีก ดว้ยการเปิดมุมปะทะ 

 

 
 

รูปท่ี 2.14 กระแสอากาศท่ีไหลผา่นปีก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

 เช่นเดียวกบัสมการแรงตา้น โดยสมการแรงยกจะไดว้า่ 
 
  L = qSCL = 1 2⁄ ρv2SCL                                        (2-8) 
    
โดยท่ี D = แรงยก 
 CL = สัมประสิทธ์ิแรงยก 
 

2.1.1.3 แพนอากาศ 
   แพนอากาศ คือภาคตดัของปีกซ่ึงมีรูปร่างต่าง ๆ ซ่ึงแต่ละแบบก็จะมีช่ือเรียก
แตกต่างกัน และยงัมีคุณสมบติัท่ีท าให้เกิดแรงยกและแรงต้านท่ีต่างกัน โดยอาศยัหลักการว่า 
อากาศเคล่ือนท่ีเวลาเท่ากนัมีความยาวต่างกัน จึงมีความเร็วต่างกัน ส่งผลท าให้มีความดันท่ีผิว
ต่างกนั จึงท าใหแ้พนอากาศหรือปีก เกิดแรงยก  
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รูปท่ี 2.15 ความเร็วของกระแสอากาศเม่ือไหลผา่นปีก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 

 

รูปท่ี 2.16 ความดนัท่ีเกิดบนปีกเม่ืองกระแสอากาศไหลผา่น (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   ส่วนประกอบของแพนอากาศ 
 

 
 

รูปท่ี 2.17 ส่วนประกอบของแพนอากาศ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546)  
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 1. เส้นชยา (Chordline) คือ เส้นตรงท่ีลากเช่ือมระหว่างชายปีกหน้าและชายปีกหลงัของ
แพนอากาศ 
 2. ชยา (Chord) คือ ความยาวของเส้นชยา 
 3. เส้นกลางความโก่ง (Mean camberline) คือ เส้นท่ีลากแบ่งคร่ึงระหวา่งผวิบนและล่าง 
 4. ความโก่งสูงสุด (Maximum camber) คือ ระยะทางสูงสุดระหว่างเส้นกลางความโก่ง 
และเส้นชยา 
 5. ความหนาสูงสุด (Maximum thickness) คือ ระยะห่างสูงสุดระหวา่งผิวปีกดา้นบนกบัผิว
ปีกดา้นล่าง 
 6. รัศมีชายปีกหน้า (Leading edge radius) คือ การวดัความคมของชายปีกหน้าเร่ิมตน้จาก 
(knife edge supersonic airfoil) จนถึง  2 % chord (blunt leading edge airfoil) โดยชาย ปีกหน้า 
(Leading edge) คือขอบหน้าของแพนอากาศ และชายปีกหลัง (Trailing edge) คือขอบหลังของ 
แพนอากาศ 
   ค าศัพท์ - ค าจ ากดัความ 
 1. Fligt path velocity คือ ความเร็วและทิศทางของวตัถุท่ีเคล่ือนท่ีผา่นอากาศ 
 2. Relative wind (RW) คือ ความเร็วและทิศทางของอากาศท่ีมาปะทะวตัถุขณะท่ีเคล่ือนท่ี
ผา่นอากาศซ่ึงจะมีขนาดเท่ากบัและทิศทางตรงขา้มกบั Flight path velocity  
 3. Angle of attack (AOA หรือ α) คือ มุมระหวา่ง relative wind กบั chordline 
 4. Aerodynamic force (AF) คือ แรงลัพธ์สุทธิของความดันสถิตคูณกับ planeform area 
 5. Lift (L) คือ แรงลพัธ์สุทธิในแนวตั้งฉากกบัRW 
 6. Drag (D) คือ แรงลพัธ์สุทธิในแนวขนานกบัRW 
 7. Center of pressure (CP.) คือ จุดบนChord line ท่ีแรง AF กระท า 
 8. Laminar Flow คือ การไหลแบบราบเรียบท่ีมีการถ่ายโอนโมเมนตมัเพียงเล็กนอ้ยระหวา่ง
ชั้นคู่ขนาน 
 9. Turbulent flow คือการไหลท่ีเร่ิมแตกออกและมีการผสมกนัมากข้ึนระหวา่งชั้น  
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รูปท่ี 2.18 แรงต่าง ๆ ท่ีกระท าบนปีก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   การไหลแยกตัวบนแพนอากาศ เม่ือแพนอากาศเปิดมุมปะทะ จะเร่ิมเกิดการ
ไหลแยกตวัเล็กน้อยท่ีบริเวณชายปีกหลงั และจะเคล่ือนท่ีไปขา้งหนา้เร่ือย ๆ เม่ือมุมปะทะเพิ่มข้ึน
มุมปะทะต ่า แรงยกยงัมีอยูแ่ละจะเพิ่มข้ึนเม่ือมุมปะทะสูงข้ึน 
 

 
 

รูปท่ี 2.19 การไหลแยกตวัเม่ือแพนอากาศท ามุมต่าง ๆ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   นอกจากน้ีแลว้ ความหนาของแพนอากาศก็มีผลต่อการเกิดการไหลแยกตวั 
ค่าสัมประสิทธ์ิแรงยก และมุมปะทะวกิฤตดว้ยเช่นกนั โดยแพนอากาศยิง่หนาการไหลแยกตวัยิ่งเกิด
ชา้ สัมประสิทธ์ิแรงยกสูงข้ึน และมุมปะทะวกิฤตก็มาข้ึนเช่นกนั  
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รูปท่ี 2.20 ลกัษณะความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยก และมุมปะทะวกิฤต  
         (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 

 
   แบบของแพนอากาศ ส่วนมากในระบบทัว่ไป มกัใช้ของสหรัฐอเมริกา 
ก าหนดข้ึนโดย National Advisory Committee for Aeronautics (NACA) เร่ิมก่อตั้งเม่ือปี ค.ศ.1929  
ต่อมาสถาบนัไดเ้ปล่ียนช่ือเป็น National Aeronautics and Space Administration (NASA) แต่ก็ยงัมี
ตระกูลของแพนอากาศจากประเทศอ่ืน ๆ อีก เช่น RAF ขององักฤษ และ Goetingen ของเยอรมนี 
ทั้ งน้ี แพนอากาศแต่ละระบบ แต่ระรุ่นก็มีคุณสมบัติท่ีแตกต่างกัน ทั้ งค่าสัมประสิทธ์ิแรงยก 
ค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้าน และมุมปะทะวิกฤต ทั้ งน้ีในการน าไปใช้ออกแบบอากาศยานจะต้อง
ค านึงถึงคุณสมบติัท่ีตอ้งการ ทั้งแรงยกท่ีตอ้งการ ขนาดของปีก ขนาดของเคร่ืองยนต ์เพื่อให้เลือก
ชนิดของแพนอากาศไดอ้ยา่งเหมาะสม 
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รูปท่ี 2.21 แพนอากาศแบบต่าง ๆ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   รูปแปลนปีกแบบต่าง ๆ มีรูปร่างลักษณะการสร้างแตกต่างกันออกไป  
ทั้งเพื่อความสวยงาม หรือแมแ้ต่เพื่อเพิ่ม หรือลดผลกระทบต่าง ๆ ท่ีเกิดจากแรงอากาศพลศาสตร์ 
ซ่ึงในล าดบัแรก จะตอ้งรู้ศพัทบ์ญัญติับางค าเก่ียวกบัรูปแปลนปีกก่อน 
   Wing area (S) หมายถึงพื้นท่ีแปลนปีกท่ีรวมส่วนของลาตวัและกระเปาะ
เคร่ืองยนตต่์าง ๆ เขา้ไวด้ว้ยกนั (S = b x Cav) 
 Wing span (b) คือระยะจากปลายปีกถึงปลายปีก 
 Average chord (Cav) คือชยาเฉล่ียทางเรขาคณิต  
 Root chord (Cr) คือชยาท่ีวดัตรงโคนปีกของอากาศยาน 
 Tip chord (Ct) คือชยาท่ีวดัตรงปลายปีกของอากาศยาน 
 Taper ratio (𝜆) คืออตัราส่วน Tip chord ต่อ Root chord (𝜆 = Ct/ Cr) 
 Aspect ratio (AR) คือ span เทียบต่อ Average chord (AR = b/ Ca) 
 Mean Aerodynamic chord (MAC) คือชยาท่ีลากผา่นจุดศูนยก์ลางพื้นท่ี (Centroid) ของปีก
นั้นคือพื้นท่ีปีกท่ีอยูค่นละดา้นของชยาจะมีขนาดเท่ากนั 
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รูปท่ี 2.22 ส่วนประกอบของปีก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   ตามท่ีกล่าวในข้างต้น รูปร่างลักษณะต่าง ๆ ของปีกอากาศยานท่ีสร้าง
แตกต่างกนัอาจจะเพื่อเพิ่ม หรือลดผลกระทบต่าง ๆ ท่ีเกิดจากแรงอากาศพลศาสตร์ได้ ซ่ึงด้วย
เหตุผลดงักล่าวสามารถยกตวัอยา่งแปลนปีกไดด้งัน้ี 

 

 
 

 
 

 
 

รูปท่ี 2.23 ปีกรูปแบบต่าง ๆ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546)  
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รูปท่ี 2.24 ปีกรูปแบบต่าง ๆ (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
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   ประสิทธิภาพกางปีก (Wingspan Efficiency Factor, e) จากท่ีทราบว่า 
รูปแปลนปีกแบบต่าง ๆ มีคุณสมบัติแตกต่างกัน ทั้ งน้ีรวมถึงการกระจายแรงยกบนปีกท่ีดี  
จะมีลักษณะเป็นวงรีแต่ปีกแต่ละชนิดให้แรงยกในแต่ละภาคตัดต่างกันออกไป ปีกรูปแปลน 
แบบวงรีมีการกระจายแรงยกเป็นวงรี ใกลเ้คียงกบัค่าเฉล่ียท่ีสุดจึงมีค่าประสิทธิภาพของปีกสูงท่ีสุด 
คือ e = 1 ซ่ึงหากมีการกระจายท่ีเหมาะสมก็จะท าให้ผลการใช้วสัดุเพื่อท าให้เกิดความแข็งแรงได ้
ซ่ึงเป็นการลดน ้าหนกั และประหยดัทรัพยากรอีกดว้ย 

 

 
 

รูปท่ี 2.25 ลกัษณะความสัมพนัธ์ระหวา่งค่าประสิทธิภาพกางปีกกบั Taper ratio  
           (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
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   กระสวนการร่วงหล่น คือโอกาสท่ีกระแสอากาศจะเกิดการไหลแยกตวั  
ซ่ึงมีผลท าใหสู้ญเสียแรงยกได ้ซ่ึงจะเปล่ียนแปลงไปตามรูปแปลนของปีกเช่นกนั 

 

 

 
 

รูปท่ี 2.26 รูปแปลนปีกแบบต่าง ๆ กบัโอกาสการเกิดกระสวนการร่วงหล่น  
              (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 

 
   ค่า Aspect ratio เ น่ืองจากแรงกระท าบริเวณบนปีกและใต้ปีกมีความ
แตกต่างกนั ดงันั้นบริเวณปลายปีกจึงเกิดกระแสอากาศหมุนวน (Vertex) ซ่ึงท าใหเ้กิดแรงตา้นข้ึนมา 
โดยระยะชยายิ่งยาว ก็ยิ่งท าให้เกิดกระแสอากาศหมุนวนมาข้ึน ดั้ งนั้นปีกท่ีมีความยาวมาก ๆ 
(Aspect ratio สูง ๆ) ถึงแมจ้ะมีพื้นท่ีปีกเท่ากนัก็จะมีแรงยกสูงกวา่  
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รูปท่ี 2.27 การเกิดกระแสอากาศหมุนวนท่ีปลายปีก (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

   อากาศยานท่ีนิยมใช้ปีกท่ีมีค่า Aspect Ratio สูง ๆ นั้ นก็คือเคร่ืองร่อน 
เพราะเคร่ืองร่อนไม่มีเคร่ืองยนต์และใบพดั จะต้องออกแบบให้เกิดแรงต้านน้อยท่ีสุด ซ่ึงการ
ออกแบบอากาศยานสามารถแบ่งประเภทของอากาศยานตามค่า Aspect Ratio ไดด้งัน้ี 

- อากาศยานขบัไล่ (Fighter Aircraft) Aspect Ratio มีค่าระหวา่ง 3 ถึง 6 
- อากาศยานทัว่ไป (Other Aircraft) Aspect Ratio มีค่าระหวา่ง 6 ถึง 10 
- เคร่ืองร่อน (Glider) Aspect Ratio มีค่ามากกวา่ 10 

 
2.1.1.4 เสถียรภาพการบังคับควบคุมอากาศยาน 

   เป็นระบบแกนพิกดัติดตรึงกบัอากาศยานโดยมีจุดศูนยถ่์วงเป็นจุดก าเนิด 
จุดศูนย์ถ่วงน้ี จะเคล่ือนท่ีไปกับอากาศยานตลอดเวลา ไม่ว่าจะพิจารณาการเคล่ือนท่ีขณะใด
ขณะหน่ึง โดยก าหนดให้ แกนล าตวัคือแกน x หรือ แกนตามยาว (longitudinal) แกน y คือแกนใน
แนวปีกหรือแกนในแนวขวาง (Lateral) และแกน z ถือว่าเป็นแกนในแนวด่ิงตั้งฉากกับแกน x 
และแกน y นอกจากนั้นยงัไดก้ าหนดทิศทางการเคล่ือนท่ี 6 แบบของอากาศยานไวด้งัน้ี 
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   แกนล าตัวหรือแกนตามยาว (Longitudinal) คือแกน x การเคล่ือนท่ีไป
ขา้งหนา้มีค่าเป็นบวก ไปขา้งหลงัมีค่าเป็นลบ หมุนรอบแกนตามยาว (Roll) ไปทางซา้ยมีค่าเป็นบวก  
และไปทางขวามีค่าเป็นลบ แกนในแนวปีกหรือแกนในแนวขวาง (Lateral) คือแกน y การเคล่ือนท่ี
ไปทางด้านขวามีค่าเป็นบวก ไปทางด้านซ้ายมีค่าเป็นลบ หมุนรอบแกนขวาง (Pitch) ลักษณะ 
เงยข้ึนมีค่าเป็นบวก และกม้ลงมีค่าเป็นลบ และแกนในแนวด่ิงตั้งฉากกบัแกน x และ y คือแกน z 
(Normal axis) การเคล่ือนท่ีลงล่างมีค่าเป็นบวก ข้ึนบนมีค่าเป็นลบ หมุนส่ายรอบแกนตั้งฉาก (Yaw) 
ส่ายไปทางขวามีค่าเป็นบวก และไปทางซา้ยมีค่าเป็นลบ ทั้งน้ีไดแ้สดงในรูปท่ี 2.28 

 

 
 

รูปท่ี 2.28 การตั้งแกนของอากาศยาน (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
 

2.1.1.5 พลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกตรึง 
   อากาศยานมีแรงกระท าอยู่ 4 แรงคือ แรงขับ (Thrust) แรงต้าน (Drag)  
แรงยก (Lift) และน ้ าหนกั (Weight) โดยอากาศยานปีกตรึงสามารถลอยตวัอยู่เหนืออากาศไดด้ว้ย
ความสมดุล ของแรงทั้ง 4 คือ แรงขบัเท่ากบัแรงตา้น และแรงยกเท่ากบัน ้าหนกั ดงัรูปท่ี 2.29 

 

 
 

รูปท่ี 2.29 สมดุลของแรงในอากาศยานปีกตรึง (พูนลาภ เอ่ียมเจริญ, 2546) 
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   การหมุนรอบแกนตามยาว (Roll) ใช ้Aileron ท่ีติดอยูท่ี่ปลายปีกทั้งสองขา้ง
ควบคุม โดยการเปล่ียนแปลงมุมปะทะของปีกท่ีต่างกนั ท าให้เกิดแรงยกท่ีต่างกนั การหมุนรอบ
แกนตามขวาง (Pitch) ใช ้Elevator ท่ีติดอยูท่ี่แพนหางระดบัดา้นหลงัควบคุม โดยการเปล่ียนแปลง
มุมปะทะของแพนหางระดับ ท าให้แรงยกเปล่ียนแปลง การหมุนส่ายรอบแกนตั้งฉาก (Yaw)  
ใช ้Rudder ท่ีติดอยูท่ี่แพนหางตั้งฉากบนระดบัดา้นหลงัควบคุมโดยการเปล่ียนแปลงมุมปะทะของ
ปีกท่ีต่างกนั ท าใหเ้กิดแรงยกท่ีต่างกนั ท าใหเ้กิดการหมุนส่ายรอบแกนตั้งฉาก 
 

2.1.1.6 พลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกหมุน 
   การเคล่ือนท่ีของอากาศยานปีกหมุน มีขอ้แตกต่างกบัอากาศยานปีกตรึงซ่ึง
ท่ีเห็นได้ชัดก็คือ แรงยกของอากาศยานปีกหมุนทั้งหมด ได้มาจากแรงขบัของใบพดัท่ีส่งมาจาก
เคร่ืองยนตด์งัรูปท่ี 2.30 

 

 
 

รูปท่ี 2.30 สมดุลของแรงในอากาศยานปีกหมุน (Federal Aviation Administration, 2012) 
     
    การหมุนรอบแกนตามยาว (Roll) ใชก้ารปรับใบพดัหลกั (Rotor) ให้บิดไป
ด้านซ้ายหรือขวา การหมุนรอบแกนตามขวาง (Pitch) ใช้การปรับใบพดัหลัก (Rotor) ให้บิดไป
ดา้นซ้ายหรือขวา การหมุนส่ายรอบแกนตั้งฉาก (Yaw) ใชก้ารปรับใบพดัรอง (Tail Rotor) ให้สร้าง
แรงขบัท่ีเปล่ียนไป 
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2.1.1.7 การเคล่ือนทีข่องอากาศยานขึน้-ลงทางดิ่ง 
   ลักษณะการเคล่ือนท่ีของอากาศยานข้ึน-ลงทางด่ิง มีลักษณะคล้ายกับ 
อากาศยานปีกหมุน แต่ต่างกนัตรงท่ีใชก้ารเปล่ียนทิศทางของชุดใบพดัซา้ยและขวาแทน 
   การหมุนรอบแกนตามยาว (Roll) จะใช้การเปล่ียนแรงขับของมอเตอร์
ทางดา้นซ้ายและขวาให้มีความแตกต่างกนั เช่นหากตอ้งการให้เคร่ืองหมุนไปทางขวา แรงขบัของ
มอเตอร์ดา้นซา้ยตอ้งมีมากกวา่ดา้นขวา แสดงดงัรูปท่ี 2.31 

 

 
 

รูปท่ี 2.31 การบงัคบัควบคุมการหมุนรอบแกนตามยาวของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิง 
    และอากาศยานปีกตรึง (Globalsecurity.org, 2011) 

 
   การหมุนรอบแกนตามขวาง (Pitch) จะใช้การเปล่ียนมุมของมอเตอร์
ทางดา้นซ้ายและขวาให้มีทิศทางเดียวกนั เพื่อให้เกิดแรงยกท่ีแตกต่างกนัระหว่างหนา้และหลงัปีก 
ดงัแสดงในรูปท่ี 2.32 

 

 
 

รูปท่ี 2.32 การบงัคบัควบคุมการหมุนรอบแกนตามขวางของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิง 
   และอากาศยานปีกตรึง (Globalsecurity.org, 2011) 
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   การหมุนส่ายรอบแกนตั้ งฉาก (Yaw) จะใช้การเปล่ียนมุมของมอเตอร์
ทางดา้นซา้ยและขวาใหมี้ความแตกต่างกนั ดงัแสดงในรูปท่ี 2.33 
 

 
 

รูปท่ี 2.33 การบงัคบัควบคุมการหมุนรอบแกนตั้งฉากของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิง 
   และอากาศยานปีกตรึง (Globalsecurity.org, 2011) 
 

2.1.1.8 การค านวณหาจุดศูนย์ถ่วง 
   เพื่อให้อากาศยาน มีจุดศูนย์ถ่วงอยู่ในต าแหน่งท่ีเหมาะสม ซ่ึงท าให้ง่าย 
ต่อการออกแบบระบบควบคุมอากาศยาน  

 

 
 

รูปท่ี 2.34 ระนาบอา้งอิงของวตัถุ (a) คิดแรงไปทางแกน Y (b) คิดแรงไปทางแกน X  

          (มหาวทิยาลยัเทคโนโลยรีาชมงคล, 2015) 
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 พิจารณาจากรูปท่ี 2.34 เราจะได้โมเมนต์รวมของมวลทั้งหมด จะมีค่าเท่ากับโมเมนต ์
ของมวลแต่ละจุด 
 
 W = w1 + w2… + wn                             (2-9) 
 
 W X = w1x1

 + w2x2
… + wnxn

                       (2-10) 
 
 W Y = w1y1

 + w2y2
… + wnyn

                     (2-11) 
 

โดยท่ี W = น ้าหนกัรวม 

 Wn = น ้าหนกัแต่ละจุด 
 X = ระยะจุดศูนยถ่์วงในแนวระดบั  
 Xn = ระยะท่ีน ้าหนกัแต่ละจุดกระท าในแนวระดบั 
 Y = ระยะจุดศูนยถ่์วงในแนวด่ิง 
 Yn = ระยะท่ีน ้าหนกัแต่ละจุดกระท าในแนวด่ิง 
 

2.1.1.9 การวเิคราะห์ความแข็งแรงของโครงสร้าง 
   เพื่อให้อากาศยานสามารถรองรับน ้ าหนกับรรทุก ไดพ้อเหมาะ และไม่เกิด
การเปล่ียนรูปร่างของอากาศยาน อันมีผลกระทบต่ออากาศพลศาสตร์ ดังนั้ นการพิจารณา 
ความแข็งแรงของโครงสร้างอากาศยานให้เหมาะสม  ดังแสดงลักษณะการวิเคราะห์ต่าง ๆ 
ในรูป 2.35 - 2.38  
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รูปท่ี 2.35 การวเิคราะห์น ้าหนกัหรือแรงท่ีกระท าบนคาน (a) แรงกระท าต่อคาน  
          (b) แรงกระท าต่อคานและจุดยดึ (c) การเกิด Bending Moment  
          และ Shear Force (Beer, Johnston, Eisenberg and Cornwell, 2010) 

 
 M=F×L                                  (2-12) 

 
โดยท่ี M = Bending Moment 
 F = Shear Force 
 L = ความยาวของคาน 

 

 
 

รูปท่ี 2.36 การเกิด Bending Stress (Beer, Johnston, Eisenberg and Cornwell, 2010)  

 

 

 

 

 

 

 

 



32 
 

 σ = 
M×y

I
                    (2-13) 

 
โดยท่ี σ = Bending Stress 
 y = ความกวา้งของคาน 
 I = Moment of Inertia 
 

 
 

รูปท่ี 2.37 การเกิด Shear Stress (Beer, Johnston, Eisenberg and Cornwell, 2010) 
 

 τ = 
F

A
                     (2-14) 

 
โดยท่ี τ = Shear Stress 

 A = พื้นท่ีหนา้ตดัของคาน 

 

 
 

รูปท่ี 2.38 การหา Moment of Inertia ของ Square L Beam 
               (Beer, Johnston, Eisenberg and Cornwell, 2010)  
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 Cx = Cy = 
a2+at-t2

2(2a-t)
                 (2-15) 

 

 I = 
2

3
[ty3+a(a-y)3-(a-t)(a-y-t)3]                (2-16) 

 
 Aera = t(2a-t)                 (2-17) 

 
โดยท่ี Cx = ระยะจากแกน X ของต าแหน่ง Moment of Inertia 
 Cy = ระยะจากแกน Y ของต าแหน่ง Moment of Inertia 
 a = ขนาดของคานรูปตวั L แบบสมมาตร 
 t = ความหนา้ของคานรูปตวั L แบบสมมาตร 
 

2.1.2 การออกแบบระบบควบคุมการบิน 
  ในการออกแบบระบบควบคุมการบินท่ีสามารถควบคุมไดง่้ายและมีประสิทธิภาพ  
จะใช้ระบบควบคุมพีไอดี (PID controller) โดยใช้การปรับแต่ง PID ด้วยวิธี  Ziegler-Nichols  
เพื่อควบคุมเสถียรภาพการบินในแต่ละแนวแกน 
  วธีิการออกแบบระบบควบคุมโดยใช้วธีิของ Ziegler-Nichols มีขั้นตอนดงัน้ี 
  1) น าฟังกช์นัถ่ายโอนของระบบมาทดสอบดว้ยระบบควบคุมแบบปิดท่ีมีค่าสัญญาณ
ป้อนกลบัเท่ากบั 1 โดยใชต้วัควบคุมแบบสัดส่วน 
  2) ป้อนสัญญาณอินพุตแบบฟังก์ชันขั้นหน่ึงหน่วย แล้วปรับค่าอตัราขยายจนกว่า
ระบบจะมีการตอบสนองจนแกวง่ 
  3) บนัทึกค่าอตัราขยายของตวัควบคุมแบบสัดส่วน K และวดัคาบเวลาของการแกวง่ 
(T) ไดจ้ากกราฟรูปท่ี 2.39 
  4) เลือกใชค้่าอตัราขยายท่ีเหมาะสมซ่ึงสามารถค านวณดงัตารางท่ี 2.2 

 

 
 

รูปท่ี 2.39 การวดัคาบเวลาจากการแกวง่ของกราฟ (ประสาทพร วงษค์  าชา้ง, 2551)  
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ตารางท่ี 2.2 อตัราขยายดว้ยวิธี Ziegler-Nichols 

Controller Kp Ki Kd 
P-Control 0.5K   
PI-Control 0.45K Kp / 0.83T  

PID-Control 0.6K Kp / 0.5T Kp × 0.125T 

 
  5) น าอตัราขยายท่ีเลือกมาแทนในฟังกช์ัน่ถ่ายโอน 
 

 G(s) = Kp+
Ki

s
+Kds                  (2-18) 

 

2.2 งานวจิัยทีเ่กีย่วข้อง 
2.2.1 Design and Experimental Attitude Control of an Unmanned Tilt–Rotor 

ของ Christos Papachristos, Kostas Alexis และ Anthony Tzes 
น าเสนอการออกแบบและการทดลองบงัคบัควบคุมความสูงของอากาศยานข้ึนลง

ทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนขนาดไร้คนขบั โดยให้ค  านึงถึงพลศาสตร์ในการควบคุมความสูงของ
อากาศยานสองใบพดัเป็นหลกั และใชก้ารควบคุมแบบป้อนกลบั ส าหรับค่าสัดส่วน ปริพนัธ์ และ
ค่าอนุพนัธ์ (PID Control) ในการรักษาเสถียรภาพการบิน 

 
2.2.2 Towards a high-end unmanned tri-TiltRotor design modeling and hover 

control ของ Christos Papachristos, Kostas Alexis และ Anthony Tzes 
น าเสนอการออกแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ และการทดลองบงัคบัควบคุมการบิน

แบบลอยอยูก่บัท่ี ของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนไร้คนขบั โดยใชก้ารเพิ่มใบพดัอีก
หน่ึงชุดดา้นหลงั ท าให้เป็นอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนสามใบพดั ซ่ึงใบพดัท่ีเพิ่ม
ข้ึนมา น ามาใชใ้นการควบคุม มุมกม้-เงย และการหมุนรอบแกนตั้งฉากกบัพื้น (Pitch and Yaw) 
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2.2.3 Back-stepping Control Strategy for Stabilization of a Tilt-rotor UAV ข อ ง 
Arindam Bhanja Chowdhury, Anil Kulhare และ Gaurav Raina 

น าเสนอการใช้กระบวน Backstepping ในการควบคุมเสถียรภาพของอากาศยาน
ข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนไร้คนขบั ประกอบกับการควบคุมแบบป้อนกลับ ส าหรับค่า
สัดส่วน และค่าอนุพนัธ์ (PD Control) ส าหรับแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ของอากาศยานข้ึนลงทาง
ด่ิงแบบใบพดัปรับเอนไร้คนขบั 

 
2.2.4 Autopilot Design of Tilt-rotor UAV Using Particle Swarm Optimization 

Method ของ Jang-Ho Lee, Byoung-Mun Min และ Eung-Tai Kim 
น าเสนอการบงัคบัอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนขนาดเล็ก ท่ีใช้การ

เลือกค่าตัวแปลในการควบคุมอากาศยานด้วยวิธี Particle Swarm Optimization Method ซ่ึงเป็น
วิธีการท่ีใช้หลกัการหาค่าท่ีดีท่ีสุด จากการคน้หาแบบสุ่มโดยอาศยัความสัมพนัธ์กนัของค าตอบ
เร่ิมตน้หลายค าตอบ 

 
2.2.5 Flight Test Results of Automatic Tilt Control for Small Scaled Tilt Rotor 

Aircraft ของ Youngshin Kang, Bumjin Park, Changsun Yoo, Yushin Kim และ Samok Koo 
น าเสนอผลการใชร้ะบบบงัคบัแบบอตัโนมติั และการบงัคบัดว้ยตวัเอง ส าหรับการ

ควบคุมอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนขนาดเล็ก โดยอากาศยานใช้ระบบบงัคบัแบบ
อัตโนมัติท่ีเรียกว่า Stability and Control Augmentation System (SCAS) ซ่ึงผลการเปรียบเทียบ
พบวา่ ระบบบงัคบัแบบอตัโนมติั มีการเปล่ียนท่าทางการบินไดร้าบเรียบกวา่ 

 
2.2.6 Vibration Characteristics Analysis of a Tilt-Rotor Transmission-Wing System 

ของ Guo Jiashun และ Wang Sanmin 
น าเสนอการวิเคราะห์การสั่นสะเทือนทางกลของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบ

ใบพดัปรับเอน โดยแสดงให้เห็นว่ามีการสั่นสะเทือนอย่างไร มีสมการการเคล่ือนท่ีอะไรบ้าง 
จากนั้นจึงน ามาสร้างแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ เพื่อน าไปออกแบบระบบควบคุมต่อไป  
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2.2.7 Design of Flight Control System for a Small Unmanned Tilt Rotor Aircraft ของ 
Song Yanguo และ Wang Huanjin 

น าเสนอการบงัคบัอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนขนาดเล็ก โดยสร้าง
แบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ส าหรับการควบคุมแบบไม่เป็นเชิงเส้น และใช้การควบคุมแบบ 2 ชุด
ซ้อนกัน โดยใช้ Outer loop เป็นการควบคุมแบบป้อนกลับ ส าหรับค่าสัดส่วน และค่าอนุพนัธ์ 
(PD Control) มาควบคุม  Inner loop ท่ี ใช้ควบคุมท่ าทางการบินด้วย เ ป็นการควบคุมแบบ 
State Feedback 

 
2.2.8 Autonomous Hovering of a Noncyclic Tiltrotor UAV: Modeling, Control and 

Implementation ของ A. Sanchez, J. Escareño, O. Garcia และ R. Lozano 
น า เสนอการบังคับอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพัดปรับเอนขนาดเล็ก  

ท่ีออกแบบอยา่งง่าย โดยหลีกเล่ียงการใชชุ้ดใบพดัส าหรับอากาศยานปีกหมุน (Swash plate) ซ่ึงใช่
เพียงการปรับเอนใบพดัเพียงอยา่งเดียวเพื่อให้อากาศยานมีเสถียรภาพขณะท าการบินแบบลอยน่ิง 
อยูก่บัท่ี และการสร้างแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ส าหรับการควบคุมแบบไม่เป็นเชิงเส้น จะใชก้าร
ออกแบบอย่างง่ายด้วยสมการ Newton-Euler ในการควบคุมแบบป้อนกลบั ส าหรับค่าสัดส่วน  
และค่าอนุพนัธ์ (PD Control) 

 
2.2.9 CFD Simulation of Tiltrotor Configurations in Hover ของ Mark  A. Potsdam 

และ Roger C. Strawn 
น าเสนอการใชแ้บบจ าลองพลศาสตร์ของไหลเชิงคณนาของ Navier-Stokes ส าหรับ

แบบจ าลองของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอน V-22 ขณะท าการบินแบบลอยน่ิงอยูก่บั
ท่ี เพื่อน ามาก าหนดค่าคงท่ีหรือตวัแปลต่าง ๆ ส าหรับให้ประสิทธิภาพการท างานดีข้ึน ซ่ึงจะใชก้าร
ค านวณท่ีสภาวะคงตวั โดยความสัมพนัธ์ต่าง ๆ นั้นประกอบไปดว้ย ขนาดและองคป์ระกอบต่าง ๆ 
ของกลีบใบพดั จ านวนกลีบของใบพดัมุมบิดของกลีบใบพดั ลักษณะและขนาดของแพนปีก 
ความเร็วของกระแสอากาศกระแสอากาศไหลวน รวมทั้งความเร็วการหมุนของใบพดัดว้ย 
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2.2.10   Modelling and vibration of a non-classical tilt-rotor wing system ของ O. Song 
and H.D. Kwon และ L. Librescu 

น าเสนอถึงปัญหาท่ีเก่ียวขอ้งกบัการสร้างแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์ และการสั่นสะเทือน 
ของอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงแบบใบพดัปรับเอนท่ีมีการสร้างปีกมาจากวสัดุผสม ซ่ึงขณะใบพดัท า
การเปล่ียนจากแนวด่ึงเป็นแนวระดบั หรือจากแนวระดบัเป็นแนวด่ิง การเกิดการสั่นสะเทือนจะเกิด
การเปล่ียนแปลงจุดสั่นสะเทือนตลอดเวลา ซ่ึงการสร้างแบบจ าลองทางคณิตศาสตร์จ าเป็นตอ้ง
วเิคราะห์การสั่นสะเทือนท่ีเปล่ียนแปลงน้ีดว้ย 
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บทที ่3 
วธีิด ำเนินกำรศึกษำ 

 
 ในการด าเนินการแบ่งขั้นตอนเป็น 8 ขั้นตอนดงัน้ี 

3.1 ศึกษำคุณสมบัติของแพนอำกำศแบบต่ำง 
 จากการศึกษาเร่ืองอากาศพลศาสตร์ เพื่อให้ง่ายในการพิจารณาวา่แพนอากาศตระกูลใดให้
สัมประสิทธ์ิแรงยกสูงกว่า และมีสัมประสิทธ์ิแรงต้านต ่ ากว่า จึงจะพิจารณาคุณสมบัติของ 
แพนอากาศแต่ละชนิดเพื่อเลือกแพนอากาศท่ีเหมาะสมส าหรับตน้แบบอากาศยานไร้นกับินข้ึนลง
ทางด่ิง 2 ใบพดัโดยจะพิจารณาเฉพาะแพนปีกท่ีมีค่าความหนาสูงสุดใกลเ้คียงกนัโดยให้มีค่าความ
หนาสูงสุด 14-16 % ของความยาวชยาซ่ึงจะศึกษาเฉพาะ NACA, GOE และ Clark 
 

3.1.1 NACA 4415 

 

 
 

รูปท่ี 3.1 NACA 4415 Airfoil (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.1 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ NACA 4415 
Thickness 15.0% Max CL angle 14.0 o 
Camber 4.0% Max L/D 55.43 
Trailing edge angle 25.6o Max L/D angle 6.0 o 
Lower flatness 58.9% Max L/D CL 1.172 
Leading edge radius 2.6% Stall angle 14.0 o 
Max CL 1.643 Zero-lift angle -4.0 o 
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รูปท่ี 3.2 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ NACA 4415 

      (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.3 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ NACA 4415 

     (Airfoil Investigation Database, 2010) 
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3.1.3 GOE 675 

 

 
 

รูปท่ี 3.4 GOE 675 Airfoil (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.2 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ GOE 675 
Thickness 14.9% Max CL angle 15.0 o 
Camber 5.9% Max L/D 48.204 
Trailing edge angle 19.5o Max L/D angle 4.5 o 
Lower flatness 89.0% Max L/D CL 1.195 
Leading edge radius 4.5% Stall angle 8.0 o 
Max CL 1.773 Zero-lift angle -6.0 o 

 
 

รูปท่ี 3.5 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ GOE 675 

        (Airfoil Investigation Database, 2010)  
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รูปท่ี 3.6 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ GOE 675 
       (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 
3.1.4 Clark YM15 

 

 
 

รูปท่ี 3.7 Clark YM-15 Airfoil (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.3 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark YM15 
Thickness 15.0% Max CL angle 14.0 o 
Camber 3.6% Max L/D 60.013 
Trailing edge angle 20.0o Max L/D angle 4.5 o 
Lower flatness 77.4% Max L/D CL 1.007 
Leading edge radius 4.2% Stall angle 14.0 o 
Max CL 1.597 Zero-lift angle -3.5 o 
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รูปท่ี 3.8 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark YM15 

      (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.9 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark YM15 

     (Airfoil Investigation Database, 2010) 
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ตารางท่ี 3.4 การเปรียบเทียบคุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแต่ละตระกูล ท่ีมีค่าความหนา 
  สูงสุดระหวา่ง 14-16 % ของความยาวชยา 

Airfoil Type NACA 4415 GOE 675 Clark YM15 

Thickness 15.0% 14.9% 15.0% 

Camber 4.0% 5.9% 3.6% 

Trailing edge angle 25.6º 19.5º 20.0º 

Lower flatness 58.9% 89.0% 77.4% 

Leading edge radius 2.6% 4.5% 4.2% 

Max CL 1.643 1.773 1.597 

Max CL angle 14.0º 15.0º 14.0º 

Max L/D 55.430 48.204 60.013 

Max L/D angle 6.0º 4.5º 4.5º 

Max L/D CL 1.172 1.195 1.007 

Stall angle 14.0º 8.0º 14.0º 

Zero-lift angle -4.0º -6.0º -3.5º 

  
 จากคุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศดงัแสดงในตารางท่ี  3.4 แพนอากาศรุ่น GOE 675 
มีค่าสัมประสิทธ์ิแรงยก (CL) สูงแต่เม่ือเปิดมุมปะทะแค่ 6° ก็จะท าให้สูญเสียแรงยกทันที 
แพนอากาศรุ่น NACA4415 และแพนอากาศรุ่น Clark YM-15 ให้ค่า CLและค่าสัมประสิทธ์ิ 
แรงเสียดทาน (CD) ใกลเ้คียงกนัและสามารถเปิดมุมปะทะสูงถึง 15° ซ่ึงทั้งสองมีขอ้แตกต่างท่ีเห็น
ไดช้ดัคือแพนอากาศรุ่น ClarkYM-15 มีส่วนล่างของแพนอากาศเป็นลกัษณะเส้นตรงซ่ึงง่ายต่อการ
สร้างและยงัเป็นท่ีนิยมทัว่ไปส าหรับผูเ้ล่นอากาศยานบงัคบัท่ีสร้างเองดงันั้นจึงพิจารณาเลือกแพน
อากาศชนิดClark ในการออกแบบอากาศยานไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดั 
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3.1.5 Clark K 

 

 
 

รูปท่ี 3.10 Clark K (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.5 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark K 
Thickness 11.7% Max CL angle 11.5 o 
Camber 3.3% Max L/D 66.917 
Trailing edge angle 14.6o Max L/D angle 6.0 o 
Lower flatness 90.4% Max L/D CL 1.105 
Leading edge radius 4.2% Stall angle 7.5 o 
Max CL 1.409 Zero-lift angle -3.5 o 

 
 

รูปท่ี 3.11 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark K 

          (Airfoil Investigation Database, 2010)  
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รูปท่ี 3.12 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark K 

          (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

3.1.6 Clark V 

 

 
 

รูปท่ี 3.13 Clark V (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.6 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark V 
Thickness 11.6% Max CL angle 10.0 o 
Camber 3.4% Max L/D 62.075 
Trailing edge angle 19.0o Max L/D angle 5.0 o 
Lower flatness 89.8% Max L/D CL 1.084 
Leading edge radius 3.2% Stall angle 7.5 o 
Max CL 1.483 Zero-lift angle -4.0 o 
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รูปท่ี 3.14 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark V 

           (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.15 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark V 

               (Airfoil Investigation Database, 2010) 
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3.1.7 Clark W 

 

 
 

รูปท่ี 3.16 Clark W (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.7 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark W 
Thickness 11.2% Max CL angle 15.0 o 
Camber 3.8% Max L/D 58.886 

Trailing edge angle 17.3 o Max L/D angle 3.0 o 
Lower flatness 91.3% Max L/D CL 0.783 

Leading edge radius 3.4% Stall angle 9.0 o 
Max CL 1.371 Zero-lift angle -3.5 o 

 
 

รูปท่ี 3.17 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark W 

          (Airfoil Investigation Database, 2010)  
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รูปท่ี 3.18 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark W 

          (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

3.1.8 Clark X 

 

 
 

รูปท่ี 3.19 Clark X (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 
ตารางท่ี 3.8 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark X 

Thickness 11.7% Max CL angle 15.0 o 
Camber 3.3% Max L/D 56.969 
Trailing edge angle 15.8 o Max L/D angle 5.0 o 
Lower flatness 88.5% Max L/D CL 0.999 
Leading edge radius 3.4% Stall angle 8.0 o 
Max CL 1.308 Zero-lift angle -3.0 o 
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รูปท่ี 3.20 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark X 

           (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.21 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark X 

          (Airfoil Investigation Database, 2010) 
  

 

 

 

 

 

 

 

 



50 
 

3.1.9 Clark Y 

 

 
 

รูปท่ี 3.22 Clark Y (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 
ตารางท่ี 3.9 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark Y 

Thickness 11.7% Max CL angle 8.5 o 
Camber 3.4% Max L/D 56.51 
Trailing edge angle 18.6 o Max L/D angle 4.0 o 
Lower flatness 71.8% Max L/D CL 0.879 
Leading edge radius 1.2% Stall angle 8.5 o 
Max CL 1.294 Zero-lift angle -3.5 

 
 

รูปท่ี 3.23 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark Y 
          (Airfoil Investigation Database, 2010)  
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รูปท่ี 3.24 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark Y 

               (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

3.1.10 Clark Y 11.7% Smoothed 

 

 
 

รูปท่ี 3.25 Clark Y 11.7% Smoothed (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 
ตารางท่ี 3.10 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark Y 11.7% Smoothed 

Thickness 11.7% Max CL angle 11.0 o 
Camber 3.6% Max L/D 56.524 
Trailing edge angle 17.9 o Max L/D angle 6.5 o 
Lower flatness 81.4% Max L/D CL 1.149 
Leading edge radius 1.8% Stall angle 11.0 o 
Max CL 1.418 Zero-lift angle -3.5 o 
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รูปท่ี 3.26 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark Y 11.7% 
  Smoothed (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.27 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark Y  
  11.7% Smoothed (Airfoil Investigation Database, 2010) 
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3.1.11 Clark YM18 

 

  
 

รูปท่ี 3.28 Clark YM18 Airfoil (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

ตารางท่ี 3.11 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark YM18 
Thickness 18.0% Max CL angle 15.0 o 
Camber 3.6% Max L/D 52.144 
Trailing edge angle 23.9o Max L/D angle 3.5 o 
Lower flatness 61.6% Max L/D CL 0.909 
Leading edge radius 5.2% Stall angle 3.5 o 
Max CL 1.702 Zero-lift angle -3.5 o 

 
 

รูปท่ี 3.29 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark YM18 

       (Airfoil Investigation Database, 2010)  
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รูปท่ี 3.30 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของClark YM18 

          (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 

3.1.12 Clark Z 

 

 
 

รูปท่ี 3.31 Clark Z (Airfoil Investigation Database, 2010) 
 
ตารางท่ี 3.12 คุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแบบ Clark Z 

Thickness 11.7% Max CL angle 12.0 o 
Camber 4.1% Max L/D 62.266 
Trailing edge angle 15.7 o Max L/D angle 3.0 o 
Lower flatness 94.1% Max L/D CL 0.843 
Leading edge radius 3.6% Stall angle 12.0 o 
Max CL 1.517 Zero-lift angle -4.0 o 
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รูปท่ี 3.32 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้นของ Clark Z 
           (Airfoil Investigation Database, 2010) 

 

 
 

รูปท่ี 3.33 แผนภาพแสดงความสัมพนัธ์ระหวา่งสัมประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของ Clark Z 

                (Airfoil Investigation Database, 2010) 
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ตารางท่ี 3.13 เปรียบเทียบคุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแต่ละตระกูล Clark 
Clark Airfoil Type K V W X Y 

Thickness 11.7% 11.6% 11.2% 11.7% 11.7% 
Camber 3.3% 3.4% 3.8% 3.3% 3.4% 
Trailing edge angle 14.6º 19.0º 17.3º 15.8º 18.6º 
Lower flatness 90.4% 89.8% 91.3% 88.5% 71.8% 
Leading edge radius 4.2% 3.2% 3.0% 3.4% 1.2% 
Max CL 1.409 1.483 1.371 1.308 1.294 
Max CL angle 11.5º 10.0º 15.0º 15.0º 8.5º 
Max L/D 66.917 62.075 58.886 56.969 56.510 
Max L/D angle 6.0º 5.0º 3.0º 5.0º 4.0º 
Max L/D CL 1.105 1.084 0.783 0.999 0.879 
Stall angle 7.5º 7.5º 9.0º 8.0º 8.5º 
Zero-lift angle -3.5º -4.0º -3.5º -3.0º -3.5º 

 
ตารางท่ี 3.14 เปรียบเทียบคุณสมบติัต่าง ๆ ของแพนอากาศแต่ละตระกูล Clark  

Clark Airfoil Type Y 11.7% Smoothed YM-15 YM-18 Z 
Thickness 11.7% 15.0% 18.0% 11.7% 
Camber 3.6% 3.6% 3.6% 4.1% 
Trailing edge angle 17.9º 20.0º 23.9º 15.7º 
Lower flatness 81.4% 77.4% 61.6% 94.1% 
Leading edge radius 1.8% 4.2% 5.2% 3.6% 
Max CL 1.418 1.597 1.702 1.517 
Max CL angle 11.0º 14.0º 15.0º 12.0º 
Max L/D 56.524 60.013 52.144 62.266 
Max L/D angle 6.5º 4.5º 3.5º 3.0º 
Max L/D CL 1.149 1.007 0.909 0.843 
Stall angle 11.0º 14.0º 3.5º 12.0º 
Zero-lift angle -3.5º -3.5º -3.5º -4.0º 
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 จากการศึกษาคุณสมบัติต่าง ๆ ของแพนอากาศชนิด Clark ดังแสดงในตารางท่ี  3.13  
และตารางท่ี 3.14 แพนอากาศแบบ Clark เม่ือท ามุมปะทะ 2°-3° ส่วนล่างจะมีลักษณะเป็นแนว
ระนาบกับพื้นทั้ งหมดซ่ึงเป็นพื้ นฐานของการสร้างอากาศยานขั้ นต้นค่า CL ท่ี มุมดังกล่าว 
จะอยู่ระหว่าง 0.55-0.65 และถึงแม้ว่า Clark YM-15 และ Clark YM-18 จะมีค่า CL สูงแต่ความ
ราบร่ืนของค่า CL ท่ีเปล่ียนไปตามมุมปะทะก็มีไม่มากนักโดยเฉพาะท่ีความเร็วต ่า (RN ต ่า ๆ) 
เม่ือศึกษาและพิจารณาแลว้แพนอากาศแบบ Clark Y 11.7 % Smoothed จะมีค่า CL ท่ีเปล่ียนแปลง
ได้ราบร่ืน มีค่า CD น้อยมีมุมปะทะวิกฤต (Stall Angle) สูงกว่าแบบอ่ืนดั้ งนั้ นจึงได้พิจารณา 
น าแพนอากาศแบบ Clark Y 11.7% Smoothed มาใช้ในการออกแบบโดยให้ท ามุมปะทะ 2° 
ซ่ึงมีสัมประสิทธ์ิแรงยกท่ี 0.55 และสัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ี 0.03 (ประมาณ 0.027) 
 

3.2 กำรเลือกใช้ชุดสร้ำงแรงขบั 
 เพื่อให้สามารถเลือกวสัดุท่ีใช้สร้างอากาศยานและองค์ประกอบต่าง ๆ รวมทั้งขนาดของ
มอเตอร์จึงได้ประมาณการน ้ าหนักของอากาศยานเสียก่อนซ่ึงประกอบไปด้วยน ้ าหนักของ 
อากาศยาน 3 กิโลกรัมระบบควบคุมการบินชุดมอเตอร์และแบตเตอร่ี 3 กิโลกรัมน ้ าหนัก 
บรรทุก 2 กิโลกรัมน ้ าหนกัรวมประมาณ 8 กิโลกรัมซ่ึงในการออกแบบจะใช้น ้ าหนัก 8 กิโลกรัม 
ในการออกแบบ 
 การเลือกใชม้อเตอร์จะเลือกใชข้อ้มูลมอเตอร์จากบริษทัท่ีผลิตเองโดยไดเ้ลือกใชม้อเตอร์ท่ี
มีความนิยมในการน ามาสร้างอากาศยานบงัคบัขนาดเล็กนั้นคือ O.S.Motor 

 

 
 

รูปท่ี 3.34 O.S.Motor Specification (O.S.Motor, 2015)  
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 อากาศยานท่ีออกแบบจะค านึงถึงการข้ึนลงทางด่ิงเป็นหลกัโดยแต่ละดา้นตอ้งสามารถสร้าง
แรงยกได ้4-5 กิโลกรัมซ่ึงใบพดัท่ีใชก้บัอากาศยานหลายใบพดั (Multi Rotor) จะมีลกัษณะการหมุน
สวนทางกันโดยท่ีมีคุณสมบัติขนาดใกล้เคียงกับคุณสมบัติท่ีมีให้ตามตารางของ O.S.Motor 
คือ 24 x 5 น้ิวซ่ึงมีพื้นท่ีการดึงอากาศ เพื่อชดเชยมุมของใบพดัท่ีลดลง ซ่ึงสามารถสร้างแรกยกได้
ใกลเ้คียงกบัใบพดัขนาด 16 x 12 น้ิวหรือประมาณ 4.5 กิโลกรัมนั้นเองดงันั้นจึงไดพ้ิจารณาเลือกใช้
มอเตอร์แบบ OMA-5025-375 ดงัแสดงรายละเอียดในรูปท่ี 3.36 ใชก้บัแบตเตอร่ี Lithium Polymer 
ขนาด 6 cell (26.2 Volt.) และใบพดัขนาด 24 x 5 น้ิว 
 

3.3 กำรออกแบบปีก และโครงสร้ำง 
 จากสมดุลการเคล่ือนท่ีในเร่ืองพลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกตรึงขอ้ 2.1.1.5 
 
 Lift(L) = Weight(W)                    (3-1) 
 
 Thrust(T)= Drag(D)                     (3-2) 
  
 จากการประมาณน ้ าหนักเพื่อใช้ในการออกแบบจะได้ W = 80 N และจากการเลือก 
ชุดสร้างแรงขบัจะได ้T = 90 N 
 
แทนสมการ (2-7) ในสมการ (3-2) จะได ้ T = 1 2⁄ ρv2SCd  
 
 1 2⁄ ρv2 = 

T

SCd
                       (3-3) 

 
จากสมการ (2-8) จะไดว้า่ L = 1 2⁄ ρv2SAirfoilCl-Airfoil 

 
 1 2⁄ ρv2 = 

L

SAirfoilCl-Airfoil
                     (3-4) 
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ใหส้มการ (3-3) เท่ากบัสมการ (3-4) จะได ้

T

SCd
 = 

L

SAirfoilCl-Airfoil
 

 
 

T

SOtherCd-Other + SAirfoilCd-Airfoil
 = 

L

SAirfoilCl-Airfoil
 

 

 SAirfoil=
LSOtherCd-Other

(TCl-Airfoil)-(LCd-Airfoil)
                   (3-5) 

 

โดยท่ี SAirfoil = พื้นท่ีผวิสัมผสัของปีก 

 SOther = พื้นท่ีผวิสัมผสัของส่วนอ่ืน ๆ นอกจากปีก 
 Cl-Airfoil = สัมประสิทธ์ิแรงยกของปีก 

 Cd-Airfoil = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นของปีก 

 Cd-Other = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นของอ่ืน ๆ นอกจากปีก 

 
 ขนาดของพื้นท่ีปีกท่ีจะน าไปออกแบบให้ไดแ้รงยกตามตอ้งการจึงจะค านวณโดยการคาด
การค่าแรงต้านท่ีเป็นไปได้มากท่ีสุดโดยก าหนดให้Fuselage (ล าตวั) เป็นทรงกระบอกส่ีเหล่ียม 
ผืนผา้สูง 20 cm. กวา้ง 20 cm. ยาว 100 cm. ค่า Cd = 1.2 Elevator เป็นทรงกระบอกส่ีเหล่ียมผืนผา้ 
สูง 0.5 cm. กว้าง 100 cm. ยาว 15 cm. ค่ า Cd = 2 Rudder ทรงกระบอกส่ี เห ล่ียมผืนผ้า  2 ชุด 
ขนาดสูง 20 cm. กวา้ง 0.5 cm. ยาว 15 cm. Cd = 1.18  
 ในการออกแบบใช้แพนอากาศ Clark Y 11.7% Smoothed ท ามุมปะทะ 2° ค่า Cl = 0.55 
และ Cd = 0.03 โดยในการออกแบบอากาศยานน้ีต้องการให้อากาศยานมีขนาดเล็กกะทัดรัด  
เพื่อให้สามารถควบคุมแรงยกของชุดมอเตอร์ท่ีปลายปีกได้ง่าย ดงันั้นจึงควรใช้ปีกท่ีมีขนาดเล็ก  
ซ่ึ งจากสมการ (3-5) และค่ าต่าง ๆ  ท่ีทราบมาแล้วในขั้ นต้นสามารถใช้โปรแกรม Excel  
ช่วยในการหาขนาดของปีกท่ีตอ้งการได ้ 
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ตารางท่ี 3.15 ก าลงัขบัท่ีใชเ้ทียบกบัพื้นท่ีปีก และความเร็วร่วงหล่น 
Weight = 80 N 

Area (m2) V(m/s) V(km/h) 
Thrust = 90 N 

30% 0.373 24.752 89.107 
35% 0.320 26.735 96.247 
40% 0.280 28.581 102.892 

  
 จากตารางท่ี  3.15 เพื่อให้อากาศยานมีขนาดไม่ใหญ่มากมีปีกท่ีแคบ จึงเลือกใช้ปีก 
ขนาด 0.3 ตารางเมตร 
 
ตารางท่ี 3.16 ค่า AR กบัความกวา้งของปีกและชยา 

AR Span (m) Chord (m) 
4 1.093 0.273 
5 1.222 0.244 
6 1.338 0.223 

 จากตารางท่ี  3.16 น ามาพิจารณาออกแบบปีกโดยให้มีความกว้างของปีก  1.2 เมตร 
และความยาวของชยา  0.25 เมตรจะได้พื้ น ท่ี ปีก เป็น  0.3 ตารางเมตรและมีค่ า  AR = 4.8  
และค านวณหาความเร็วร่วงหล่นใหม่ไดเ้ป็น 27.674 m/s หรือ 99.625 km/h โดยใช้แรงขบั 38 % 
ของก าลงัมอเตอร์สูงสุด (90 N) 
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3.4 กำรสร้ำงอำกำศยำนล ำจริง 
 ออกแบบปีกและการเลือกใช้ชุดสร้างแรงขบัน ามาออกแบบสร้างดว้ยโปรแกรมออกแบบ
ช้ินงานสามมิติดงัแสดงในรูปท่ี 3.35 

 

 
 

รูปท่ี 3.35 Tilt-Rotor UAV ท่ีออกแบบดว้ยโปรแกรมออกแบบช้ินงานสามมิติ 
 

3.4.1 โครงสร้ำงหลกัของอำกำศยำน 
  ประกอบไปด้วยล าตวัและชุดปรับมุมมอเตอร์โดยช้ินส่วนหลักจะเป็นอลูมิเนียม
เพื่อใหอ้ากาศยานสามรถรับน ้าหนกัของไดดี้ 

 

รูปท่ี 3.36 Tilt-Rotor UAV ส่วนโครงสร้างหลกัของอากาศยาน และระบบควบคุมการบินอตัโนมติั  
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3.4.2  ส่วนระบบควบคุมกำรบินอตัโนมัติ 
  ซ่ึงใช้ชุดควบคุมรุ่น APM 2.6 โดยตั้งค่าการท างานให้ควบคุมการบินแบบอากาศ
ยานปีกตรึงพร้อมบนัทึกขอ้มูลการบินและส่งขอ้มูลการบินผา่นระบบไร้สายมายงัคอมพิวเตอร์การ
ควบคุมการบินแบบข้ึนลงทางด่ิงจะใช้ชุดควบคุมของ MultiWii SE 2.5 โดยตั้ งค่าการท างาน 
แบบ Bicopter  
 
 3.4.3 ส่วนโครงสร้ำงบังคับท่ำทำงกำรบิน 
  ส าหรับอากาศยานปีกตรึง (Aileron, Elevator และ Rudder) ได้ใช้ไม้บัลซ่าเสริม 
กบัท่ออลูมิเนียมกลมและหุม้ดว้ยไมบ้ลัซ่าแบบบางเพื่อใหเ้กิดความเบาและแขง็แรง 
  กำรสร้ำงปีก เน่ืองจากแรงยกสูงสุดของแพนอากาศ จะเกิดข้ึนบริเวณส่วนท่ีมีความ
หนาสูงสุด ดงันั้นจึงควรให้ท่ออลูมิเนียมกลมท่ีน ามาเป็นแกน อยู่บริเวณส่วนท่ีมีความหนาสูงสุด 
ส าหรับแพนอากาศแบบ Clark Y 11.7% Smoothed มีอตัราส่วนความหนาต่อความยาวของชยาเม่ือ
ท ามุมปะทะ 2° ดงัน้ี 
 
ตารางท่ี 3.17 อตัราส่วนความหนาต่อความยาวของชยาของแพนอากาศแบบ Clark Y 11.7% 
  Smoothed เม่ือท ามุมปะทะ 2° 

%Chord 0 2.5 5 10 20 30 40 50 60 70 80 90 100 

Upper %Chord 3.5 6.5 7.9 9.6 11.4 11.7 11.4 10.5 9.2 7.4 5.2 2.8 0 

Lower %Chord 3.5 1.5 0.9 0.4 0 0 0 0 0 0 0 0 0 

  
  จากตารางท่ี 3.17 น ามาค านวณหาขนาดของปีกท่ีจะต้องสร้าง คือมีความยาว 
ของปีก 2.6 เมตร และมีความยาวของชยา 0.35 เมตร จะสามารถน ามาออกแบบและสร้าง ไดด้งัน้ี 
 
ตารางท่ี 3.18 ขนาดของแพนอากาศท่ีจะตอ้งสร้าง 

ความยาว (มม.) 
Chord 0 6.25 12.5 25 50 75 100 125 150 175 200 225 250 
Upper 8.8 16.3 19.8 24 28.5 29.3 28.5 26.3 23 18.5 13 7 0 

Lower 8.8 3.8 2.25 1 0 0 0 0 0 0 0 0 0 
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รูปท่ี 3.37 ลกัษณะของแพนอากาศท่ีตอ้งสร้าง 

 

 
 

รูปท่ี 3.38 โครงสร้างหลกัของแพนอากาศท่ีสร้างดว้ยไมบ้ลัซ่า 
 

  เม่ือน าโครงสร้างหลักของแพนอากาศท่ีสร้างด้วยไม้บัลซ่า ซ่ึงมีน ้ าหนักเบา                         
มาเรียงต่อกัน ประกอบกับการน าท่ออลูมิเนียมกลมมาใช้ค  ้ าปีก จะท าให้ปีกของอากาศยาน 
มีความแขง็แรงยิง่ข้ึนดงัแสดงในรูปท่ี 3.41 และรูปท่ี 3.42 

 

 
 

รูปท่ี 3.39 โครงสร้างหลกัของแพนอากาศท่ีเรียงต่อกนั 
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รูปท่ี 3.40 โครงสร้างปีกท่ีสร้างเสร็จและน ามาประกอบกบัอากาศยานเรียบร้อย 
 

3.5 กำรค ำนวณหำจุดศูนย์ถ่วงของอำกำศยำน 
 ในการออกแบบอากาศยานเพื่อลดปัญหาของจุดศูนยถ่์วงจะออกแบบให้ดา้นซ้ายและขวา 
มีลักษณะสมดุลกันและจะพิจารณาจุดศูนย์ถ่วงจากหน้าไปหลังหรือในแนวแกน x เท่านั้ น  
โดยอากาศยานข้ึนลงทางด่ิงน ้ าหนกัจะอยูแ่นวเดียวกบัมอเตอร์และอากาศยานปีกตรึงน ้ าหนกัจะอยู่
ระหว่างปีกและเยื้องไปหน้าเล็กน้อยจากแรงยกของปีกดงัแสดงในรูปท่ี 3.43 และตารางท่ี 3.19 
แสดงผลการค านวณหาต าแหน่งของจุดศูนยถ่์วง ซ่ึงค านวณไดจ้ากสมการ (2-10) 

 

 

 
 

รูปท่ี 3.41 การวเิคราะห์น ้าหนกัแต่ละส่วนกบัจุดศูนยถ่์วง  
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ตารางท่ี 3.19 การค านวณหาต าแหน่งของจุดศูนยถ่์วง 
ส่วนท่ี 1 2 3 4 5 6 7 

ลกัษณะช้ินส่วน Wheel Frame Frame&Payload Motor&Servo Wing Battery Wheel 
Weight(g) 50 200 2800 1800 1000 1500 50 

X-Length (cm) 25 35 80 100 110 70 125 
Total Weight (g) 7400 CG-Length (cm) 85.6 

 
3.6 กำรวเิครำะห์ควำมแขง็แรงของโครงสร้ำง 
 ในโครงสร้างของอากาศยานท่ีออกแบบ ส่วนท่ีรับน ้ าหนกับรรทุกเป็นหลกัโดยจะวิเคราะห์
ส่วนท่ีรับภาระจากน ้ าหนกัมากท่ีสุดคือ ขณะท าการบินแบบข้ึนลงทางด่ิง เน่ืองจากระยะของแรงท่ี
กระท ามีค่ามาก จึงท าให้โมเมนตท่ี์เกิดข้ึนมีค่าสูงสุด โดยส่วนท่ีรับน ้ าหนกับรรทุกคือส่วนระหวา่ง
ชุดสร้างแรงยกทั้งสองด้านและจุดก่ึงกลางล าตวั ซ่ึงค านวณได้จากสมการ (2-12), (2-13), (2-14)  
และ (2-15) 

 

 
 

รูปท่ี 3.42 แรงท่ีกระท าบนคานรองรับของโครงสร้างปีก 
   

 ขณะอากาศยานท าการบินข้ึนลงทางด่ิงแรงยกจากใบพดั FR และ FL จะท าหน้าท่ีเสมือน 
แรงท่ีจุดยึดดังแสดงในรูปท่ี  3.44 และรูปท่ี  3.45 โดยคานรองรับน ้ าหนักใช้คานอลูมิเนียม 
รูปตวั L แบบสมมาตรจ านวน 2 เส้นโดยแต่ละเส้นนั้นยาว 1.5 เมตร มีขนาด 0.025 × 0.025 เมตร 
และหนา 0.003 เมตร และมีน ้าหนกั 0.6 กก. โดยน ้าหนกัลงท่ีก่ึงกลางคานมีค่าเท่ากบั 5.6 กก.  
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รูปท่ี 3.43 แรงท่ีกระท าบนคานรองรับของโครงสร้างปีก 

 

 
 

รูปท่ี 3.44 แผนภาพแสดง Shear Force และ Bending Moment 
 

 จากท่ีไดท้ราบค่า Bending Moment และ Maximum Shear Force จะสามารถน ามาวเิคราะห์
ค่าความแข็งแรงของโครงสร้างโดยค านวณหา Moment of Inertia ของคานทั้ งสองได้ มีค่า 
เท่ากับ 1.54x10-7 m.4 โดยมีพื้น ท่ีหน้าตัดเท่ากับ 2.82x10-4 m2. และค านวณหา Bending Stress 
ไดเ้ท่ากบั 8.13x107 N/m2 (81.3 MPa) และ Shear Stress 1.31x105 N/m2 (131 kPa) แสดงดงัรูปท่ี 24
โดยอลูมิเนียม ท่ีน ามาใช้สร้างช้ินงานมี Maximum Bending Stress 83 MPa และMaximum Shear 
Stress 76 MPa (Aluminum, 2015) ซ่ึงมีความแขง็แรงพอเหมาะกบัการออกแบบอากาศยาน 

 

3.7 กำรออกแบบระบบควบคุมกำรบินแบบขึน้ลงทำงดิง่ 
 ลักษณะการเคล่ือนท่ีของอากาศยานข้ึน-ลงทางด่ิงจะสามารถน ามาออกแบบระบบ 
ควบคุมการบินได้ดังแสดงในรูปท่ี 3.50โดยในการควบคุม Roll และ Pitch จะใช้ค่าผิดพลาด
ป้อนกลบัจากGyroscope และAccelerometer ส่วนการควบคุมYaw จะใช้ค่าท่ีเปล่ียนแปลงไปจาก 
Magnetic Compass  
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รูปท่ี 3.45 แผนภาพการควบคุม Bi-copter mode 

 
3.8 กำรออกแบบระบบควบคุมกำรบินแบบอำกำศยำนปีกตรึง 
 ลักษณะการเคล่ือนท่ีของอากาศยานปีกตรึงจะสามารถน ามาออกแบบระบบควบคุม 
การบินไดด้งัแสดงในรูปท่ี 3.51 โดยในการควบคุม Roll และPitchจะใช้ค่าผิดพลาดป้อนกลบัจาก
Gyroscope แ ล ะ  Accelerometer ส่ วน ก ารค วบ คุ ม  Yaw จ ะ ใช้ ค่ า ท่ี เป ล่ี ยน แป ล งไป จ าก 
Magnetic Compass และ  Accelerometer พ ร้อมกับการรักษาความสู งของอากาศยานจะใช ้
Barometer ในการส่งค่าผดิพลาดป้อนกลบัเขา้สู่ระบบ   

 

รูปท่ี 3.46 แผนภาพการควบคุม Airplane mode  
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 ในการออกแบบอากาศยานน้ี ไดมุ้่งเนน้ในการควบคุมการบินขณะอากาศยานท าการข้ึน-ลง
ทางด่ิง (Helicopter Mode) ดงันั้นในการบินทดสอบการเคล่ือนท่ีของอากาศยานปีกตรึง จะยงัไม่ใช้
ระบบควบคุมอตัโนมติั แต่ใช้การบินดว้ยผูค้วบคุมแทน แต่อยา่งไรก็ตามเน่ืองดว้ยแรงยกของการ
บินในแบบอากาศยานปีกหมุนและอากาศยานปีกตรึงเกิดข้ึนด้วยลักษณะท่ีแตกต่างกันคือ 
อากาศยานปีกหมุนไดแ้รงยกจากใบพดั และอากาศยานปีกตรึงไดแ้รงยกจากปีก ในขณะเปล่ียนมุม
ของชุดใบพดัก็จะเกิดการเปล่ียนแปลงทิศทางของแรงขบัซ่ึงอาจท าให้อากาศยานเสียสมดุลของแรง
ยก อนัเป็นผลท าให้อากาศยานเสียความสูง และอากาศยานอาจตกลงได้ ดงันั้นจึงจ าเป็นตอ้งให้
ระบบควบคุมการบินของอากาศยานข้ึน-ลงทางด่ิง ยงัคงท างานให้สอดคลอ้งกบัแรงยกท่ีเปล่ียนไป 
จนอากาศยานสามารถบินในลกัษณะของอากาศยานปีกตรึงได ้ระบบควบคุมการบินของอากาศยาน
ข้ึน-ลงทางด่ิงถึงจะปิดระบบลง 

 

 
 

รูปท่ี 3.47 แรงยกท่ีเกิดจากแรงขบั และแรงยกท่ีเกิดจากปีก เม่ือเปล่ียนมุมชุดใบพดั 
 

ก าหนดให ้ มุมของชุดใบพดัท่ีท ากบัแนวระดบั = θ 
  แรงขบัสุทธิ = T 
  แรงยกจากใบพดั = LT 
  แรงในการเคล่ือนท่ี = FT 
  แรงยกจากปีก = L 
 เน่ืองจากแรงยกจากใบพดัและแรงในการเคล่ือนท่ี เป็นแรงประกอบมุมฉากของแรงขบั
สุทธิ และเกิดจากการแตกแรงของของแรงขบัสุทธิจะไดว้า่ LT = T sin θ และ FT = T cos θ  
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 จากสมดุลการเคล่ือนท่ีของอากาศยานเพื่อให้อากาศยานไม่เสียความสูงในการบิน L ≥ W
โดยเม่ืออากาศยานเร่ิมเคล่ือนท่ี T ≥ D หรือ FT ≥ D 
 แทน FT = T cos θ และสมการ (2-5) ลงในความสัมพนัธ์ FT ≥ D จะได ้
 
 FT ≥ 1 2⁄ ρv2SCd 
 
 T cos θ  ≥ 1 2⁄ ρv2(SAirfoilCd-Airfoil+SOtherCd-Other)              

 

 
T cos θ

(SAirfoilCd-Airfoil+SOtherCd-Other)
 ≥ 1 2⁄ ρv2                 (3-6) 

 
 เน่ืองจากแรงยกของอากาศยาน เกิดทั้งจากปีกและใบพดั ดงันั้นก าหนดให้แรงยกสุทธิเป็น 
LTotal จะไดว้า่ LTotal = LAirfoil + LT 
 แทน LT = T sin θ และสมการ (2-6) ลงใน LTotal = LAirfoil + LT  และความสัมพันธ์ 
LTotal ≥ W จะได ้
 
 1 2⁄ ρv2SAirfoilCl + T sin θ ≥ W         

 

 1 2⁄ ρv2 ≥ 
W-T sinθ

SAirfoilCl
                      (3-7) 

 
 เพื่อหาว่า ในการเปล่ียนแปลงมุมชุดใบแต่ละองศา จะต้องใช้แรงขับอย่างน้อยเท่าใด  
จะสามารถหาความสัมพนัธ์ไดจ้ากสมการ (3-6) และ (3-7) นั้นคือ 
 

 
T cos θ × SAirfoilCl

(W - T sinθ) × (SAirfoilCd-Airfoil  + SOtherCd-Other)
 ≥ 1 

 

 T ≥ 
W(SAirfoilCd-Airfoil + SOtherCd-Other)

[cosθ(SAirfoilCl) + sinθ(SAirfoilCd-Airfoil + SOtherCd-Other)]
                      (3-8) 
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โดยท่ี T = แรงขบัท่ีตอ้งใช ้

 W = น ้าหนกัของอากาศยาน 
 SAirfoil = พื้นท่ีผวิสัมผสัของปีก 
 SOther = พื้นท่ีผวิสัมผสัของส่วนอ่ืน ๆ นอกจากปีก 
 Cl-Airfoil = สัมประสิทธ์ิแรงยกของปีก 

 Cd-Airfoil = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นของปีก 

 Cd-Other = สัมประสิทธ์ิแรงตา้นของอ่ืน ๆ นอกจากปีก 

 θ = มุมของชุดใบพดัท่ีท ากบัแนวระดบั 
 
 จากความสัมพนัธ์ดังกล่าว สามารถใช้โปรแกรม Excel ช่วยในการค านวณหาแรงขบัท่ี 
ท าใหไ้ม่เสียแรงยกเม่ือเปล่ียนมุมใบพดัไดด้งัตารางท่ี 3.20 
 
ตารางท่ี 3.20 ก าลงัขบัท่ีตอ้งใชเ้ม่ือเปล่ียนมุมมอเตอร์ 

มุม 
(องศา) 

Trust  มุม 
(องศา) 

Trust มุม 
(องศา) 

Trust 
N. % N. % N. % 

0  33.64  37.37  35  31.15   34.61  65  40.32   44.80  
5  32.47   36.08  40  31.79   35.32  70  43.75   48.61  

10  31.62   35.13  45  32.71   36.34  75  48.23   53.59  
15  31.04   34.49  50  33.95   37.72  80  54.18   60.20  
20  30.71   34.13  55  35.57   39.52  85  62.36   69.29  
25  30.62   34.02  60  37.65   41.83  90  74.10   82.34  
30  30.77   34.18   

  
 ทั้งน้ีในระหวา่งเปล่ียนมุมใบพดัเพื่อปรับแบบการบินแรงขบัจากใบพดัจะมีการกระจายแรง
และจะเกิดแรงยกจากปีกควบคู่กนัไป ดงันั้นเพื่อให้สามารถใชก้ าลงัขบัขณะเปล่ียนแปลงมุมใบพดั
จะตอ้งรักษาแรงยกให้คงท่ีเสมอแรงยกท่ีไดจ้ากใบพดัและปีก ดงัแสดงในรูปท่ี 3.53 และรูปท่ี 3.54 
แสดงก าลงัขบักบัมุมมอเตอร์ท่ีเปล่ียนไป  
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รูปท่ี 3.48 แผนภาพแสดงแรงขบัของมอเตอร์ แรงยกท่ีไดจ้ากใบพดั ปีก และแรงยกรวม 

 

 
 

รูปท่ี 3.49 แผนภาพแสดงก าลงัแรงขบัของมอเตอร์ท่ีตอ้งใชเ้ม่ือเปล่ียนมุมชุดมอเตอร์ 
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บทที ่4 
ผลการด าเนินการ 

 

4.1 ผลการทดสอบชุดควบคุมการบินขณะขึน้ลงทางดิ่ง 

 ในการออกแบบระบบควบคุมการบินจากท่ีไดเ้ลือกใชร้ะบบควบคุมพีไอดี (PID controller) 
โดยใชก้ารปรับแต่ง PID ดว้ยวธีิ Ziegler-Nichols 
 
 4.1.1 การทดสอบด้วยโครงสร้างหลกั 
  จะพิจารณาใชชุ้ดควบคุมจ านวน 2 ชุดเพื่อน ามาเปรียบเทียบหาชุดท่ีเหมาะสม 
  4.1.1.1 มุม Roll 
   ทดลองโดยการกวนระบบดว้ยการหมุนลงไปทางขวาเป็นมุม 8 องศาโดย
ก าหนดค่า Kc= 100 และคาบเวลาคือ 6 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมท่ี 1 ควบคุมแบบ P-Control  
ท่ีมีค่า P = 40 และชุดควบคุมท่ี  2 ควบคุมแบบ PID-Control ท่ีมีค่า P = 60, I = 20 และ D = 50  
ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Roll ต่อการเบ่ียงเบนจากสภาพสมดุลของตวัควบคุม
ทั้งสองแบบดงัแสดงในรูปท่ี 4.1 และรูปท่ี 4.2 

 

 
 

รูปท่ี 4.1 การแกมุ้ม Roll ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 1 
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รูปท่ี 4.2 การแกมุ้ม Roll ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 2 
 

  4.1.1.2 มุม Pitch 
   ทดลองโดยการรบกวนระบบดว้ยการยกหัวอากาศยานข้ึนเป็นมุม19องศา
โดยก าหนดค่า Kc= 100 และคาบเวลาคือ 7 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมท่ี1 ควบคุมแบบ  
P-Control ท่ีมีค่า P = 30 และชุดควบคุมท่ี 2 ควบคุมแบบ PID-Control ท่ีมีค่า P = 60, I = 10 และ  
D = 50 ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Pitch ต่อการเบ่ียงเบนจากสภาพสมดุลของตวั
ควบคุมทั้งสองแบบดงัแสดงในรูปท่ี 4.3 และรูปท่ี 4.4 

 

 
 

รูปท่ี 4.3 การแกมุ้ม Pitch ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 1 
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รูปท่ี 4.4 การแกมุ้ม Pitch ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 2 
 

  4.1.1.3 มุม Yaw 
   ทดลองโดยการกวนระบบด้วยการหมุนหัวอากาศยานไปทางขวาเป็น 
มุม 20 องศาโดยก าหนดค่า Kc = 330 และคาบเวลาคือ 15 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมท่ี  1 
ควบคุมแบบ P-Control ท่ีมีค่า P = 100 และชุดควบคุมท่ี 2 ควบคุมแบบ PI-Control ท่ีมีค่า P = 150 
และ I = 10 ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Yaw ต่อการเบ่ียงเบนจากสภาพสมดุล
ของตวัควบคุมทั้งสองแบบรูปท่ี 4.5 และรูปท่ี 4.6 

 

 
 

รูปท่ี 4.5 การแกมุ้ม Yaw ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 1  
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รูปท่ี 4.6 การแกมุ้ม Yaw ของโครงสร้างหลกัดว้ยชุดควบคุมท่ี 2 
 

 4.1.2 การทดสอบด้วยโครงสร้างทีป่ระกอบส าเร็จแล้ว 
  จากการทดสอบชุดควบคุมกบัโครงสร้างหลกัด้วยวิธี Ziegler-Nichols ท่ีใช้ในชุด
ควบคุมท่ี 2 นั้น จะเห็นว่า ระบบสามารถควบคุมท่าทางการบินไดอ้ย่างมีประสิทธิภาพ ดงันั้นใน
การเลือกใช้ชุดควบคุมส าหรับโครงสร้างท่ีประกอบส าเร็จแล้ว จึงน าค่าท่ีค  านวณได้จากวิธี  
Ziegler-Nichols น ามาเป็นชุดควบคุมเพียงชุดเดียว 
 
  4.1.2.1 มุม Roll 
   ทดลองโดยการกวนระบบด้วยการหมุนลงไปทางซ้ายเป็นมุม 25 องศา 
จ านวนสองคร้ัง และหมุนลงไปทางขวาเป็นมุม 25 องศา จ านวนสองคร้ัง โดยก าหนดค่า Kc= 90 
และคาบเวลาคือ  4 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมแบบ PID-Control ท่ี มีค่ า  P = 48, I = 24  
และ D = 24 ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Roll ต่อการเบ่ียงเบนจากสภาพสมดุล
ของตวัควบคุมดงัแสดงในรูปท่ี 4.7 

 

 
 

รูปท่ี 4.7 การแกมุ้ม Roll ของชุดควบคุม  

 

 

 

 

 

 

 

 



76 
 
  4.1.2.2 มุม Pitch 
   ทดลองโดยการรบกวนระบบดว้ยการยกหวัอากาศยานข้ึนเป็นมุม 10 องศา
โดยก าหนดค่า Kc= 60 และคาบเวลาคือ 4 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมแบบ PID-Control ท่ีมีค่า 
P = 36, I = 18 และ D = 18 ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Pitch ต่อการเบ่ียงเบนจาก
สภาพสมดุลของตวัควบคุมดงัแสดงในรูปท่ี 4.8 

 

 
 

รูปท่ี 4.8 การแกมุ้ม Pitch ของชุดควบคุม 
 

  4.1.2.3 มุม Yaw 
   ทดลองโดยการกวนระบบดว้ยการหมุนหวัอากาศยานไปทางขวาเป็นมุม 20 
องศาโดยก าหนดค่า Kc = 65 และคาบเวลาคือ 2.5 ซ่ึงสามารถประมาณชุดควบคุมแบบ PID-Control 
ท่ีมีค่า P = 39, I = 31.2 และ D = 12.1875 ผลการตอบสนองของการรักษาเสถียรภาพมุม Yaw  
ต่อการเบ่ียงเบนจากสภาพสมดุลของตวัควบคุมดงัแสดงในรูปท่ี 4.9 

 

 
 

รูปท่ี 4.9 การแกมุ้ม Yaw ของชุดควบคุม  
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4.2 ผลการทดสอบการบิน 
 เม่ือเร่งแรงขบัจากวิทยท่ีุ RC Pulse = 1815 (Min.1050 และ Max.1950) ซ่ึงคิดเป็น 85%หรือ
สร้างแรงยกได ้7.65 กิโลกรัม อากาศยานเร่ิมลอยตวั และเม่ือเร่งแรงขบัจากวทิยท่ีุ RC Pulse = 1860 
ซ่ึงคิดเป็น 90% หรือสร้างแรงยกได ้8.1 กิโลกรัม อากาศยานจะสามารถลอยข้ึนได้อย่างสมบูรณ์ 
ซ่ึงเม่ือใช้ชุดควบคุมตามข้อ 4.1.2 จากการสังเกตและการอ่านค่าท่ีได้จากข้อมูลการบินพบว่า
สามารถคงเสถียรภาพได ้ดงัแสดงในรูปท่ี 4.10 

 

 
 

รูปท่ี 4.10 ภาพถ่ายขณะอากาศยานท าการบิน 

 

 

 

 

 

 

 

 



บทที ่5 
บทสรุปและข้อเสนอแนะ 

 

5.1 บทสรุป 
 5.1.1  อาก าศย านไ ร้นัก บิน ข้ึนลงทา ง ด่ิ ง  2 ใบพัดแบบใบพัดป รับ เอนขนาด 

บรรทุก 2 กิโลกรัม มีน ้ าหนักรวม 7.4 กิโลกรัม ท่ีใช้หลักการควบคุมเสถียรภาพ มีตวัควบคุม 
แบบ PID ท่ีปรับแต่ง ดว้ยวิธี Ziegler-Nichols สามารถควบคุมการบินไดต้ามวตัถุประสงค์อย่างมี
เสถียรภาพ 

 5.1.2  นอกจากจุดศูนยถ่์วงของอากาศยานแลว้ ผลกระทบจากอากาศท่ีไหลก็มีผลในการ
ควบคุมท่าทางการบิน 

  5.1.3  อากาศยานท่ีมีอตัราการบรรทุกส่ิงของมาก ๆ จะส่งผลให้การออกแบบและการ
เลือกใช้มอเตอร์มีขนาดและลกัษณะท่ีเปล่ียนไป ซ่ึงส่งผลต่อน ้ าหนกัและความแข็งแรงของวสัดุ 
รวมถึงการออกแบบระบบควบคุมท่ีตอ้งมีความเหมาะสมกบัขนาด ซ่ึงส่ิงท่ีเห็นไดช้ดั คือโมเมนต์
ของแรงขบัท่ีมีขนาดแปรผนัไปตามความกวา้งของปีก 

 

5.2  ข้อเสนอแนะ 
  5.2.1  การออกแบบอากาศยานและระบบควบคุมตามข้อก าหนดของวตัถุประสงค์แล้ว  
การสร้างช้ินงานนั้นจะต้องมีความแม่นย  าและแข็งแรง การติดตั้ งอุปกรณ์การวดั มอเตอร์ใน
ต าแหน่งท่ีถูกตอ้ง เพราะอาจเกิดการผดิพลาดจากระบบทางกลและสัญญาณไฟฟ้า  

 5.2.2  ในระหวา่งการทดสอบการบิน พบปัญหาหลายดา้นท่ีมีผลต่อการควบคุมอากาศยาน  
ดั้งนั้นเพื่อเป็นแนวทางในการสร้างอากาศยานใหส้ามารถควบคุมการบินใหดี้ยิ่งข้ึน ควรจะพิจารณา
ขอ้มูลเพิ่มเติมดงัน้ี 

   5.2.2.1  กระแสลม โดยเฉพาะท่ีกระท ากบัปีก ขณะบินข้ึนลงทางด่ิง ตอ้งพิจารณา
ระยะ Chord เทียบกบัความกวา้งของใบพดั เพราะกระแสอากาศก็จะกดลงท่ีปีก ท าใหไ้ม่เกิดแรงยก  

   5.2.2.2 โมเมนต์ความเฉ่ือยของอากาศยาน ถึงแม้จะสามารถรักษาสมดุลของ
จุดศูนยถ่์วงได ้แต่หากจุดศูนยก์ลางของโมเมนต์ความเฉ่ือยอยู่ห่างจุดศูนยม์าก ๆ ก็อาจท าให้การ
รักษาสมดุลของการควบคุมการบินไม่สามารถท าได ้
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ภาคผนวก ก 
 

 บทความวชิาการที่ได้รับการตพีมิพ์เผยแพร่ในระหว่างศึกษา 
 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 



81 
 

รายช่ือบทความวชิาการทีไ่ด้รับการตีพมิพ์เผยแพร่ 

 

ปรัชญา  แก้วพรรณา (2558).  การวิเคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้นักบินขึ้นลงทาง 
ดิ่ง 2 ใบพัด แบบใบพัดปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม. การประชุมวิชาการเครือข่าย
วศิวกรรมเคร่ืองกลแห่งประเทศไทย คร้ังท่ี 29, วนัองัคารท่ี 30 มิถุนายน 2558 - วนัพฤหสับดี
ท่ี 2 กรกฎาคม 2558 (ME-NETT2015)., หน้า 229-240 
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ประวตัผู้ิเขยีน 
 

เรืออากาศโท ปรัชญา  แกว้พรรณา เกิดเม่ือวนัท่ี 3 เมษายน พ.ศ.2531 เร่ิมศึกษาชั้นประถม
ท่ีโรงอนุบาลนครราชสีมา ชั้นมธัยมศึกษาปีท่ี 1-5 ท่ีโรงเรียนราชสีมาวิทยาลยั จงัหวดันครราชสีมา 
ชั้ นมัธยมศึกษาปีท่ี 4-6 ท่ีโรงเรียนตรียมทหาร จังหวดันครนายก และส าเร็จการศึกษาระดับ 
ปริญญาตรี สาขาวิชาวิศวกรรมเคร่ืองกล โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทรกษัตริยาธิราช 
กรุงเทพมหานคร เม่ือปี พ.ศ.2555 โดยหลังจากส าเร็จการศึกษา ได้เร่ิมท างานท่ีกรมขนส่ง 
ทหารอากาศ ต าแหน่งนายทหารวิศวการขนส่งภาคอากาศ ซ่ึงปัจจุบันได้ท างานในต าแหน่ง 
รองหวัหนา้ฝ่ายวศิวการขนส่งภาคอากาศ 

หลังจากท างานได้  5 เ ดือน จึงได้ เข้า ศึกษาต่อในระดับปริญญาโท สาขาวิชา
วิศวกรรมเคร่ืองกล (วิศวกรรมเมคคาทรอนิกส์) เพื่อท่ีจะไดน้ าความรู้จากการศึกษาต่อ มาวิจยัและ
พฒันาใหส้อดคลอ้งกบังานดา้นการขนส่งทางอากาศ 

ผลงานวิจยั: ไดเ้สนอบทความเขา้ร่วมในการ ประชุมวิชาการเครือข่ายวิศวกรรมเคร่ืองกล
แห่งประเทศไทย คร้ังท่ี 29 ประจ าปี 2558 เร่ือง การวิเคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยาน 
ไร้นกับินข้ึนลงทางด่ิง 2 ใบพดั แบบใบพดัปรับเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกรัม ดงัปรากฏรายละเอียด
ในภาคผนวก ก. 
 

 

 

 

 

 

 

 

 




