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ก 
 

คำนำ 
 

 การออกแบบและสรางอากาศยาน 1 ลำ จะชวยใหเกิดองคความรูและพัฒนาวงการการบินของ
ประเทศไทยไดมากขึ้น ในระดับมหาวิทยาลัยการออกแบบและสรางอากาศยานอาจตองเลือกหัวขอให
สามารถทำไดจริงโดยฝมือของนักศึกษา อากาศยานพลังมนุษย (Human Powered Aircraft, HPA) เปน
หัวขอหนึ่งที่จะสามารถออกแบบและผลิตขึ้นไดจริงในมหาวิทยาลัย อยางไรก็ตาม HPA ไมใชเรื่องใหม
เนื่องจากมีการทำสำเร็จแลวในอดีตตั้งแตป ค.ศ. 1977 โดยอาศัย ความกวางของปกที่ยาวมากชวยใหเกิด
แรงยกเพียงพอที่ความเร็วต่ำ แตมีขอเสียตามมาคือปกจะแอนเกิดการกระพือและสั่นสะเทือน มี
โอกาศชนพ้ืนไดงายเม่ือมีลมปะทะดานขาง หรือขณะทำการเล้ียวดวยการเอียงปก ปกที่ใหญมากน้ียังมี
ผลตอสถานที่ทำการบินที่ตองกวางมากเพียงพอ ตองใชคนพยุงปกขณะเครื่องบินขึ้น-ลง ดังนั้น
เครื่องบินพลังมนุษยจึงใชในการแขงขัน หรือ สรางสถิติ เทานั้น 
 แนวทางในการวิจัยใหเครื่องบินพลังมนุษยสามารถใชงานไดจริง คือทำใหโครงสรางกระทัดรัด 
มีความ rigid มากขึ้น ขณะที่ยังคงความแข็งแรงและเบา ซึ่งสามารถทำไดโดยนำเอาหลักการของ
เครื่องบินปก 2 ชั้นมาใช เครื่องบินปก 2 ชั้นแมจะทำใหปกมีขนาดที่สั้นลง แตจะมีผลเสียงตามมาคือ
ปญหาการสูญเสียที่ปลายปก (Tip loss) จึงเกิดแนวคิดของปกที่ไมมีปลายหรือที่เรียกวา ปกกลอง 
(Box-wing)  ดวยลักษณะของปกกลองจะชวยใหปกสั้นลง โครงสรางแข็งแรงข้ึน สามารถติดฐานลอที่
บริเวณปกได จึงทำใหหลักการนี้ชวยใหเครื่องบินพลังมนุษยสามารถใชงานจริงไดมากขึ้น  
 งานวิจัย Box-wing Human-Powered Aircraft ในครั้งนี้จึง มีนวัตกรรมใหม เปนความทาทาย
ใหกับนักศึกษาของมหาวิทยาลัยเทคโนโลยีสุรนารี ใหไดรวมสรางอากาศยานในระดับอุดมศึกษา 
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บทคัดยอ 
 

 งานวิจัยนี้วัตถุประสงคเพื่อออกแบบและสราง อากาศยานพลังมนุษย ซึ่งมีโครงสรางแบบปก
กลอง  (Box-wing Human-Powered Aircraft) กระบวนการออกแบบเปนไปตามหลักการออกแบบ
อากาศยาน มีการใช Finite Element Analysis (FEA) ชวยวิเคราะหความแข็งแรงโครงสราง ซึ่งตองทำ 
validation ผลจาก FEA กับ การทดสอบจริงควบคูกัน เพ่ือใหเกิดความถูกตองของการวิเคราะหดวย FEA 
อากาศยานพลังมนุษยไดออกแบบและผลิต พบกับปญหาในการประกอบโครงสรางจากรูปแบบที่ 1 จึงทำ
การวิเคราะหปญหาและหาแนวทางในการออกแบบใหมจนเกิดรูปแบบที่ 2 จึงไดวิเคราะหและผลิต
โครงสรางอีกครั้ง จนไดโครงสรางอากาศยานพลังมนุษยชนิดปกกลองที่สมบูรณ มีความแข็งแรง น้ำหนัก
เบา เหมาะจะนำไปพัฒนาตอในการติดตั้งชุดขับเคลื่อนเพื่อทำการบินตอไป 
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Abstract 
 

This research aims to design and build a Human-Powered Aircraft (HPA) with a Box-
wing structure. The design process follows fundamental aircraft design principles and 
employs Finite Element Analysis (FEA) to evaluate structural strength. To ensure the 
accuracy of FEA analysis, validation through comparison between simulation results and 
actual experimental tests is conducted. The initial design and construction of the aircraft 
encountered assembly issues in the first prototype. These issues were analyzed, leading to 
a revised second prototype. Subsequent analyses and fabrication resulted in a fully 
functional Box-wing Human-Powered Aircraft structure, characterized by strength and 
lightweight construction. This structure is suitable for further development, particularly in 
integrating a propulsion system for actual flight operations 
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บทท่ี 1 
บทนำ 

 

1.1 ความสำคัญและท่ีมาของปญหาที่ทำการวิจัย 
มนุษยมีความพยายามที ่จะบินดวยกำลังของตนเอง วันที ่ 17 ธันวาคม ค.ศ.1903 Orville และ 

Wilbur Wright (สองพี่นองผูเปนเจาของกิจการรานจักรยาน เมืองเดยตัน รัฐโอไฮโอ ประเทศสหรัฐอเมริกา) 
ยุคเร่ิมตนของการบินไดเกิดข้ึน เคร่ืองจักรท่ีขับเคลื่อนจากกำลังของเคร่ืองยนต ชื่อวา Flyer I ไดถูกปลอยจาก
ลวดสลิงที่ยึดตัวเครื่องบินไว เครื่องจักรดังกลาวเคลื ่อนที่พุงไปตามรางความยาว 18 เมตร และเชิดหัวขึ้น 
หลังจากนั ้นรอนลงจอดโดยสมบูรณจากการบังคับของนักบิน (โดย Orville) ทั้งหมดเปนเวลา 12 วินาที 
เครื่องจักรบินไดนี้ทำการบินไดเปนระยะ 36.6 เมตร หรือ 120 ฟุต จากปลายสุดของราง เปนครั้งแรกของ
ประวัติศาสตรท่ีเคร่ืองจักรซึ่งติดตั้งเคร่ืองยนตตนกำลัง การบินจึงเจริญกาวหนามาถึงปจจุบัน 

ประเทศไทยเคยมีการผลิตเครื่องบินใชเองในรัชสมัยพระบาทสมเด็จพระมงกุฎเกลาเจาอยูหัว (รัชกาล
ที่ 6) เพ่ือใชในการปองกันประเทศ และมีเครื่องบินที่ผลิตโดยหนวยวิจัยของกองทัพเรือและกองทัพอากาศ ซึ่ง
ใชในการทหาร แมในประเทศไทยจะมีการผลิตเครื่องบินใชเองอยูบางแตก็ไมเกิดเครื่องบินพลเรือนมากนัก ทำ
ใหกิจการการบินพลเรือนในประเทศไทยยังลาหลังกวาประเทศสหรัฐอเมริกาอยูมาก  

การสรางนวัตกรรมผลิตเครื่องบินใชเองในประเทศไทยจะเปนสงสริมกิจการการบินพลเรือนให
กาวหนา ทำใหเยาวชนใสใจกับการบินมากขึ้น ชวยพัฒนาประเทศไทยไปสู New S-Curve ซึ่งมีกิจการขนสง
ทางอากาศอยูในแผน  

เครื่องบินพลังมนุษยเปนเครื่องบินเบาพิเศษที่ใชกลไกสงกำลังไปยังใบพัดโดยอาศัยพลังงานกลามเนื้อ
ของมนุษย เนื่องจากพลังกลามเนื้อที่จำกัดทำใหเครื่องบินตองเบา มีปกกวาง เพื่อใหเกิดแรงยกที่ความเร็วต่ำ 
เครื่องบินพลังมนุษยนี้ไดมีการวิจัยในตางประเทศ และมกีารจัดการแขงขันในระดับมหาวิทยาลัย อยางไรก็ตาม
ดวยรูปรางของปกที่กวางและเบา ทำใหเครื่องบินไมสามารถใชงานไดจริง 

โครงการวิจัย เครื่องบินพลังมนุษย ครั้งนี้ จะทำการออกแบบวิจัยระบบโครงสรางแบบใหมที่มีความ
แข็งแรง น้ำหนักเบา มีปกที่ไมเทอะทะ สามารถใชงานไดจริง โดยอาศัยการคำนวณพลศาสตรของไหล การ
คำนวณโครงสรางแบบดีที่สุด การออกแบบใบพัดที่ดีที่สุด เพื่อใหบรรลุวัตถุประสงคที่จะทำใหเครื่องบินพลัง
มนุษยสามารถใชงานไดจริง  

 
1.2 วัตถุประสงคของโครงการ 

1) ระยะที่ 1 ออกแบบโครงสรางอากาศยานที่ดีที่สุด ผลิตและทดสอบตนแบบโครงสราง 
2) ระยะที่ 2 ผลิตโครงสรางอากาศยานทั้งลำ ติดตั้งระบบควบคุม และ สงกำลัง 
3) ไดอากาศยานพลังมนุษยตนแบบเมื่อสิ้นสุดโครงการ 

 
 
 
1.3 คำสำคัญของเรื่องท่ีทำการวิจัย (Keywords) 

Human Powered Aircraft (HPA) 
Box Wing Aircraft  
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1.4 ประโยชนที่คาดวาจะไดรับและหนวยงานท่ีนำผลการวิจัยไปใชประโยชน 
1) ไดเครื่องบินขนาดหนึ่งท่ีนั่ง  
2) พัฒนานักออกแบบอากาศยาน 
3) พัฒนาไปสูเครื่องบินระดับบรรทุกที่มากขึ้นซึ่งขับเคลื่อนโดยโครงยนต 
4) พัฒนากิจการการบินพลเรือน 
5) ประชาสัมพันธมหาวิทยาลัยเทคโนโลยีสุรนาร ี

 
 
1.5 ระเบียบวิธีวิจัย 

1) ศึกษาและออกแบบรูปรางของเครื่องบินปกกลองแบบเบาพิเศษ 
2) ทำพลศาสตรของไหลเชิงคำนวณ เพื่อหาลักษณะการจัดวางรูปแบบของปกที่ดีที่สุด 
3) ทำ Optimization ของโครงสรางดวย Finite Element Method เพ่ือหาโครงสรางที่ดีท่ีสุด 
4) สรางเครื่องบินจำลองระดับ Lab scale จากผลการออกแบบเพ่ือทำการทดสอบขั้นตน  
5) ปรับปรุงแบบ แกไขขอบกพรอง และทำแบบจำลองอีกครั้ง 
6) ผลิตโครงสรางปกเครื่องบินตนแบบ และทดสอบความแข็งแรงดวย Static Test 
7) วิเคราะหผล ปรับปรุงแกไข 

 
 
1.6 ขอบเขตของโครงการ 
 โครงการเคร่ืองบินพลังมนุษยแบงเปน 2 ระยะ  โครงการน้ีเปนระยะที่ 1 เพ่ือหาโครงสรางปกที่ดีที่สุด 
เพ่ือนำมาสรางโครงสรางปก 1 ฝง และทำการทดสอบความแข็งแรง     
 
1.7 ระยะเวลาที่ทำการวิจัย 

ระยะเวลาการดำเนินการทั้งสิ้น 12 เดือน 
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1.8 แผนการดำเนินงานตลอดโครงการ 
 

กิจกรรม/ข้ันตอนการดำเนินการ เดือนท่ี 
1 2 3 4 5 6 7 8 9 10 11 12 

1.ศึกษาและออกแบบรูปรางของเครื่องบินปกกลอง
แบบเบาพิเศษ และทำ conceptual design 

X X           

2.ทำพลศาสตรของไหลเชิงคำนวณ เพื่อหาลักษณะ
การจัดวางรูปแบบของปกที่ดีที่สุด 

 X X X         

3.ทำ Optimization ของโครงสร างด วย Finite 
Element Method เพ่ือหาโครงสรางที่ดีที่สุด 

  X X X        

4.สรางเครื่องบินจำลอง จากผลการออกแบบเพื่อทำ
การทดสอบขั้นตน 

    X X       

5.ปร ับปร ุ งแบบ แก  ไ ขข อบกพร อง  และทำ
แบบจำลองอีกครั้ง 

     X X      

6. ผลิตโครงสรางปกเครื่องบินตนแบบ         X X X   
7.ทดสอบโครงสรางปกเครื่องบินตนแบบ           X  
8. วิเคราะหผล ปรับปรุงแกไข            X 

 
 
 
1.9 งบประมาณการของโครงการ 

งบประมาณที่เสนอมีรายการดังนี ้* 
ว ัสดุคอมโพสิต คารบอนไฟเบอร เรซิ ่น อะลูมินั ่ม ทอ
คารบอน 

150,000 

คาผลิตชิ้นสวนโลหะตางๆดวย CNC และ เครื่องมือพิเศษ 50,000 

รวมงบประมาณ 200,000 

*หมายเหตุ ขอถัวเฉลี่ยทุกรายการ 
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บทที่ 2 

การทบทวนวรรณกรรม 

2.1 อากาศยานพลังมนุษย (Human Powered Aircraft - HPA) 

แนวคิดของอากาศยานพลังมนุษยมีรากฐานมาจากตำนานของ Daedalus ชายชาวกรีกผูสรางปก

จากขีและขนนกเพ่ือบินหนีจากเกาะครีตดวยพลังของตนเอง เรื่องราวนี้ไดสรางแรงบันดาลใจใหกับวิศวกร

เครื่องกลและวิศวกรการบินในการพัฒนาอากาศยานที่สามารถบินไดโดยใชพลังงานจากมนุษยเพียงอยาง

เดียว (Human Powered Aircraft: HPA)  

HPA ใชพลังงานจากการถีบของนักบินถายทอดผานกลไกไปยังใบพัดเพ่ือสรางแรงขับเคลื่อน 

โครงสรางของเครื่องบินตองมีน้ำหนักเบาเปนพิเศษเนื่องจากความเร็วต่ำและพลังงานที่จำกัดของนักบิน 

ความยาวของปกมีบทบาทสำคัญในการสรางแรงยก โดยการออกแบบจะเนนที่พ้ืนที่ปกที่มากที่สุดเทาที่จะ

เปนไปไดเพื่อเพ่ิมแรงยกตามหลักของ Bernoulli ซึ่งการไหลของอากาศที่เร็วขึ้นเหนือปกจะลดความดัน

และทำใหเกิดแรงยกมากขึ้น ปกที่ใหญขึ้นจึงมีผลโดยตรงตอการเพิ่มแรงยก 

อากาศยานพลังมนุษย เปนเครื่องบินน้ำหนักเบาพิเศษที่ขับเคลื่อนดวยแรงจากกลามเนื้อของมนุษย

เพียงอยางเดียว ในอดีต อากาศยานประเภทนี้ถูกสรางขึ้นเพ่ือใชในการแขงขันหรือทำลายสถิติโลกเปนหลัก 

ตัวอยางที่มีชื่อเสียงไดแกเครื่องบิน Gossamer Condor (1977) และ Gossamer Albatross (1979) ที่

ออกแบบโดย ดร.พอล แมคเครดี (Paul MacCready) เครื่องบินเหลานี้มีลักษณะเดนที่ปกยาวมาก มักมี

ความยาวปกเกินกวา 30 เมตร เพ่ือสรางแรงยกที่เพียงพอแมในความเร็วต่ำมาก เนื่องจากแรงท่ีมนุษยผลิต

ไดมีจำกัด ประมาณ 200-300 วัตตในระยะเวลายาวนาน (Nicolai & Carichner, 2010; Filippone, 

2012) 

 หนึ่งในอากาศยานพลังมนุษยที่ประสบความสำเร็จมากที่สุดคือ Daedalus (1988) ที่ออกแบบ

โดยทีมงานจาก MIT ซึ่งสามารถบินขามทะเลอีเจียนจากเกาะครีตไปยังเกาะซานโตรินีเปนระยะทางกวา 

115 กิโลเมตรไดสำเร็จ เครื่องบิน Daedalus มีปกยาวประมาณ 34 เมตร และถือเปนการพิสูจนศักยภาพ

ในการบินระยะไกลดวยพลังมนุษยที่โดดเดนที่สุดเครื่องหนึ่งในประวัติศาสตรอากาศยานพลังมนุษย 
 
 



5 
 

  

Gossamer Condor Gossamer Albatross 
รูปที่ 2.1 Human Powered Aircraft โดย Gossamer 
 
 

 

รูปที่ 2.2 Human Powered Aircraft Daedalus โดย MIT 
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อยางไรก็ตาม ขนาดของปกที่ยาวมากนี้กอใหเกิดขอจำกัดดานโครงสรางและการใชงาน ปกมักแอน

หรือสั่นสะเทือนไดงายภายใตแรงลม ทำใหเกิดปญหาการกระพือ (flutter) และการสั่นสะเทือน ซึ่งอาจ

นำไปสูการลาหรือความลมเหลวของโครงสรางได (Mueller & DeLaurier, 2003) นอกจากนี้ปกที่ยาวยัง

ตองการพื้นที่ในการขึ้น-ลงขนาดใหญและจำเปนตองมีทีมงานภาคพื้นดินชวยประคองปกขณะทำการบิน 

(Drela, 1988) ดังนั้นเครื่องบินชนิดนี้จึงยังคงจำกัดอยูเฉพาะการทดลองหรือการแขงขันเปนหลัก 

2.2 การแขงขันอากาศยานพลังมนุษยสำหรับนักศึกษา 

การแขงขันอากาศยานพลังมนุษยเปนกิจกรรมที ่นิยมจัดขึ้นในระดับมหาวิทยาลัยเพื่อสงเสริมการ

เรียนรูทางวิศวกรรมการบินและกระตุนการพัฒนาดานเทคโนโลยีที่เกี ่ยวของ ตัวอยางการแขงขันที่มี

ชื่อเสียงไดแก British Human Powered Flight Club (BHPFC) และการแขงขัน Icarus Cup ซึ่งเปด

โอกาสใหนักศึกษาจากสถาบันตางๆ ไดออกแบบ สราง และทดสอบเครื่องบินพลังมนุษยของตนเอง 

กิจกรรมนี้มุ งเนนใหผูเขารวมไดเรียนรูและพัฒนาทักษะทางดานการออกแบบเชิงวิศวกรรม การบริหาร

จัดการโครงการ และความคิดสรางสรรค รวมถึงการประยุกตใชเทคโนโลยีและวัสดุที่ทันสมัยเพื่อสราง

อากาศยานที่มีประสิทธิภาพสูงสุด 

 

 
รูปที่ 2.3 การแขงขัน Icarus Cup 
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ตาราง 2.1 เปรียบเทียบคุณลักษณะของอากาศยาน HPA รุนสำคัญ 

รุนอากาศยาน Wing Span 
(m) 

น้ำหนัก (kg) ค ว า ม เ ร็ ว 
(km/h) 

ระยะทางสูงสุด 
(km) 

ปที่สราง 

Gossamer 
Condor 

29 31 18-22 2.17 1977 

Gossamer 
Albatross 

29.8 32 29 35.8 1979 

Daedalus 34 31 25-30 115 1988 
DaSH PA 33 45 26-30 1.92 2016 

 

 
รูปที่ 2.4 อากาศยาน  HPA รุน DaSH PA 

 

2.3 อากาศยานปกกลอง (Box Wing) 

อากาศยานปกกลอง หรือที่เรียกวา ปกแบบปด หรือ joined-wing configuration เปนแนวคิดทาง

อากาศพลศาสตรที่มีการเชื่อมโยงปกบนและปกลางเขาดวยกันที่ปลายปก เพื่อสรางโครงสรางวงปด ลักษณะ

เชนนี้ทำใหลดการเกิดกระแสวนที่ปลายปก (wingtip vortices) ซึ่งเปนสาเหตุสำคัญของแรงตานเหนี่ยวนำ 

(induced drag) อันเปนปจจัยสำคัญที่ลดประสิทธิภาพของการสรางแรงยกในเครื่องบินแบบปกเดี่ยวแบบ

ทั่วไป 
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รูปที่ 2.5 เปรียบเทียบอากาศยานปกติกับอากาศยาน Box Wing. (Karim et. Al., 2024) 

 

 

รูปที่ 2.6 อากาศยานเบาพิเศษซึ่งใชปกชนิด Box Wing  

 

แนวคิดของปกกลองมีตนกำเนิดจากงานของ Ludwig Prandtl ซึ่งไดเสนอวาปกแบบวงปดสามารถ

สรางแรงยกไดใกลเคียงกับทฤษฎีที่สุด โดยมีการศึกษาตอเนื่องในชวงกลางศตวรรษที่ 20 โดยเฉพาะในดาน

การออกแบบเครื่องบินทางทหารและเครื่องบินไรคนขับ (UAVs) ตอมาในยุคปจจุบัน แนวคิดนี้ไดรับการฟนฟู

และปรับใชในการออกแบบอากาศยานที่ตองการประสิทธิภาพเชิงอากาศพลศาสตรสูงในขนาดกะทัดรัด เชน 

UAV แบบ endurance สูง และอากาศยานตนแบบพลังงานไฟฟา 
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ขอดีของปกกลองไมไดจำกัดเพียงแคลดแรงตาน แตยังเพ่ิมความแข็งแรงเชิงโครงสรางของปกโดยรวม 

เนื่องจากปกทั้งสองขางทำหนาที่ค้ำจุนกันและกัน ลดแรงดัดงอของปกเมื่ออยูภายใตโหลดการบิน อีกทั้งยังชวย

ใหสามารถออกแบบเครื่องบินใหมีความยาวปกสั้นลง ขนสงสะดวกขึน้ และสามารถขึ้น-ลงในพ้ืนที่จำกัดไดงาย

ขึ้นดวย 

อยางไรก็ดี ปกกลองก็มีขอจำกัด เชน ความซับซอนในการออกแบบและวิเคราะหทางโครงสราง การ

จัดตำแหนงของอุปกรณควบคุมการบิน และความยากในการผลิตเม่ือเทียบกับปกแบบเดี่ยว อยางไรก็ตาม ดวย

เทคโนโลยีวัสดุคอมโพสิตและการวิเคราะหดวยคอมพิวเตอรสมัยใหม ความเปนไปไดในการนำปกกลองมาใช

จริงในอากาศยานสมัยใหมจึงมีแนวโนมที่สูงข้ึนอยางชัดเจน 

 

2.4. การประยุกตใชแนวคิดปกกลองกับอากาศยานพลังมนุษย 

แนวคิดปกกลองสำหรับ HPA ในงานวิจัยนี้มีพื้นฐานจากแนวคิด 'best wing system' ของ Ludwig 

Prandtl ซึ่งเสนอวาเครื่องบินปกสองชั้นที่เชื่อมตอกันดวยแผนปลายปก (endplates) สามารถใหแรงยกสูงสุด

โดยมีแรงตานเหนี่ยวนำต่ำที่สุดภายใตเงื่อนไขของแรงยก ความยาวปก และระยะความสูงท่ีคงท่ี ดังแสดงในรูป

ที่ 2.7 

 

 

รูปที่ 2.7 แบบ 3มิติ Human Powered Aircraft ปก Box Wing 
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การใชปกกลองชวยเพ่ิมพ้ืนที่ผิวของปกโดยไมตองเพ่ิมความยาวปกมากเกินไป ซึ่งสงผลใหสามารถผลิตแรง

ยกไดมากขึ้น ขณะเดียวกันยังลดแรงตานจากปลายปกและชวยใหการไหลของอากาศมีความสม่ำเสมอ สงผล

ตอประสิทธิภาพการบินโดยรวม การออกแบบโครงสรางแบบนี้ยังมีขอดีทางดานวิศวกรรม ไดแก: 

1. เพ่ิมแรงยกในขณะที่ใชพลังจากมนุษยนอยลง 

2. ใหความแข็งแรงทางโครงสรางมากขึ้น ลดความเสี่ยงจากการแอนหรือพังระหวางบิน 

3. ลดแรงตานรวมและเพ่ิมประสิทธิภาพการบิน ทำใหสามารถบินไดนานขึ้น 

4. ชวยกระจายน้ำหนักไดดีข้ึน เพ่ิมเสถียรภาพและการควบคุม 

นอกจากนี้ยังมีความสำคัญในแงของการสรางแรงบันดาลใจและการพัฒนานวัตกรรมใหมในดานอากาศ

ยาน เนื่องจากเปนแนวทางการออกแบบท่ีไมธรรมดาแตใหผลลัพธท่ีดีในเชิงสมรรถนะ ความยั่งยืน และการใช

ทรัพยากรพลังงานอยางมีประสิทธิภาพ 

แนวทางการวิจัยนี้มีเปาหมายที่จะนำเอาหลักการของปกกลองมาประยุกตใชกับเครื่องบินพลังมนุษย เพ่ือ

แกไขขอจำกัดของเครื่องบิน HPA แบบเดิม การใชปกกลองที่สั้นและแข็งแรงกวาจะชวยลดปญหาการแอนตัว 

การกระพือ และเพิ่มความปลอดภัยในการบินไดมากขึ้น (Markish, 2002) นอกจากนี้โครงสรางปกกลองยัง

สามารถติดตั้งลอหรือระบบลงจอดไดโดยตรง ชวยใหการใชงานภาคพื้นงายขึ้น ไมจำเปนตองใชบุคคลชวย

ประคอง 

โครงสรางของปกกลองยังเปดโอกาสใหปกชั้นลางสามารถทำหนาที่เปนสวนรองรับ (support structure) 

สำหรับปกชั้นบนไดโดยไมจำเปนตองใชเสาค้ำยัน (strut หรือ brace) ดังเชนที่พบในเครื่องบินแบบปกสองชั้น

ทั่วไป ซึ่งมักตองใชเสาค้ำในการรับแรงดัดของปกบน การไมมีเสาค้ำยันนี ้ชวยลดแรงตานที่เกิดจากสวน

โครงสรางเสริมดังกลาว สงผลใหประสิทธิภาพดานอากาศพลศาสตรดีขึ้น และลดน้ำหนักโครงสรางโดยรวม

ของอากาศยาน 

การประยุกตแนวคิดปกกลองกับ HPA ยังชวยลดแรงตานเหนี่ยวนำ ทำใหเกิดแรงยกอยางมีประสิทธิภาพ

มากขึ้นแมจะใชแรงนอย ทำใหเครื่องบินสามารถข้ึน-ลงในพ้ืนที่เล็กลงและใชงานไดจริงมากข้ึน นอกเหนือจาก

การใชในการแขงขันหรือการสรางสถิติ 
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บทท่ี 3 
การออกแบบข้ันตน 

 

 กระบวนการออกแบบอากาศยานจะตองเริ่มจากการนำความตองการสุดทาย (User requirement) 
มาเปนเงื่อนไขในการออกแบบ เพ่ือใหไดแบบขั้นตน (Preliminary) กอนจำนำมาวิเคราะหเพื่อนำไปสูการ
ปรับปรุง เพ่ือผลิต และ การออกแบบใหม ตอไป ในขั้นตอนการออกแบบข้ันตนนี้จะมีการนำเอา Finite 
Element Analysis (FEA) เขามาชวยวิเคราะห ซึ่งสิ่งสำคัญอยางหนึ่งของการใช FEA คือการยืนยันความ
ถูกตองของการจำลอง (Validation) 
 
3.1 เลือกวัสดุท่ีจะใชในโครงสรางอากาศยานพลังมนุษย  
วัสดุที่เลือกใชแสดงในตาราง 3.1 
- ลำตัวใชทอ Aluminum 6063 ขนาดของทอ คือ 50.8 มิลลิเมตร หนา 1.2 มิลลิเมตร และ 25.4 มิลลิเมตร 
หนา 1.2 มิลลิเมตร  
-ปกใชทอ Carbon fiber ขนาดของทอ คือ 25 มิลลิเมตร หนา 2 มิลลิเมตร และโฟมยาว 1.7 เมตร กวาง 25 
เซนติเมตร หนา 25 มิลลิเมตร  
-หางใชทอ Carbon fiber ขนาดของทอ คือ 25 มิลลิเมตร หนา 2 มิลลิเมตร และโฟมยาว 1.13 เมตร กวาง 7 
เซนติเมตร หนา 25 มิลลิเมตร 
 

ตารางที่ 3.1 แสดงคาคุณสมบัติของวัสดุที่เลือกใช 

 
 
 

3.2 การทดสอบคุณสมบัติเชิงกล และ การวิเคราะหดวย Finite Element Method 
• ทดสอบหาคาElastic of Modulusของทอ carbon fiber  
• ทดสอบระยะยืดของทอcarbon fiber ยาว1 เมตร  
• ทดสอบระยะยืดของทอcarbon fiberยาว 1 เมตรที่มีขอตอ 

 
การทดลองหาคา Elastic of Modulusของทอ Carbon fiberยาว 1 เมตร เม่ือถวงดวยน้ำหนัก 50 N 

ที่ระยะตางๆ แสดงในตารางที่ 3.2 
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ตารางที่ 3.2 แสดงคาระยะยืดและคา Elastic of Modulus ของทอยาว 0.77 เมตร จากการ ทดลอง 

 
 
 
เมื่อไดคา Elastic of Modulus มีคาเทากับ 35.77 GPa จาการทดลองแลวจึงนำคาไปใสใน การหาผลระยะยืด
จากการ Simulation แสดงในตารางที่ 3.3 และรูปที่ 3.1 โดยมีรูปที่ 3.2 -  3.5  แสดงผล Displacement 
จากการคำนวณดวย FEM และ การทดสอบจริง  
 
 

 
รูปที่ 3.1 เปรียบเทียบ Deflection ของทอ Carbon ระหวางการทดลอง กับ วิธี FEM 
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ตารางที ่3.3 แสดงระยะ Displacement ของทอจาก Simulation 

 
 

 
รูปที่ 3.2 ผลSimulationระยะยืดของทอยาว 1 เมตร 
 

 
รูปที่ 3.3 การทดลองหาระยะยืดของทอยาว 1 เมตร 
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รูปที่ 3.4 ผลSimulationระยะยืดของทอยาว 1 เมตร ที่มีขอตอ 
 

 
รูปที่ 3.5 การทดลองหาระยะยืดของทอยาว1 เมตรที่ม ีขอตอ 
 
3.3 Airfoil NACA 4415 

เลือกแพนอากาศที่มีคาทางอากาศพลศาสตรเหมาะสม ตออากาศยานพลังมนุษย โดยไดเลือกใช 
NACA 4415 โดยมีคุณสมบัติดังนี้ที่ คาReynolds Number เทากับ 768,000 
 

ตารางที่ 3.4 แสดงคาคุณสมบัติของ NACA4415 
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ทดสอบระยะยืดของSectionปก โดยใชทอCarbon fiber เปนSpar และโฟมเปน Airfoil rib ผลการ
ทดลองจริงของความโกงตัวของSection ปกเทียบกับโปรแกรมSOLIDWORKS เมื่อถวง ดวยน้ำหนัก 50 N รูป
ที่ 3.6 แสดงผลจาก FEM รูปที่ 3.7 แสดงผลการทดสอบจริง 

ผลการคำนวณดวย FEM เทียบกับ การทดลอง จาก 3 กรณีศึกษา คือ ทอ 1 เมตร ทอ2เมตร และ 
Spar คู แสดงในตารางที่ 3.5 ผลลัพธที่ไดแสดงใหเห็นถึงความแมนยำของวิธี FEM ทำใหมั่นใจไดวาจะสามารถ
ใช FEM ในการออกแบบโครงสรางหลักที่ซับซอนได 
 
 

 
รูปที่ 3.6 ผลSimulationระยะยืดของSectionปก 
 

 
รูปที่ 3.7 การทดลองหาระยะยืดของSectionปก 
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ตารางที่ 3.5 ผล FEM Validation เปรียบเทียบ Displacement ในกรณีตางๆ 
 การทดลอง Finite Element 

Method 
% Error 

ทอ 1 เมตร 3.3 3.345 1.36 
ทอ 2 เมตร มีขอตอ 33.8 33.45 1.03 
Section ปก (Rib+Spar) 5 5.046 0.92 

 
3.4 คำนวณโครงสรางอากาศยาน 

3.4.1 คำนวณขนาดของปก ลำตัวและหางของ อากาศยานพลังมนุษย 
• ขนาดของปก  

1. พื้นที่ของปก คือ 54.918 ตารางเมตร  
2. ความยาวของปก คือ 30.93 เมตร  
3. ความกวางของปก คือ 1.7 เมตร 
 

ขนาดของลำตัว 
1. ความกวาง คือ 1 เมตร  
2. ความสูง คือ 1.5 เมตร  
3. ความยาว คือ 6.1 เมตร 
 

• ขนาดของหาง 
Vertical tail  
1. พื้นที่ คือ 3.714 ตารางเมตร  
2. ความยาว คือ 2.54 เมตร  
3. ความกวาง คือ 1.46 เมตร  
Horizontal Tail  
1. พื้นที่ คือ 10.482 ตารางเมตร  
2. ความยาว คือ 9.157 เมตร  
3. ความกวาง คือ 1.144 เมตร 

 
3.4.2 คำนวณแรงยกของปกและแรงตานของ โครงสรางอากาศยานพลังมนุษย โดยแรงยก คือ 

1,601.406 N และแรงตาน คือ 47.367 N 
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3.5 แบบ 3 มิติ โครงสรางหลักของ Human Powered Aircraft  
ออกแบบรูปทรงและโครงสราง 3 มิติ เพื่อใหเปนแนวทางในการผลิตดวยโปรแกรม SOLIDWORKS 

โดยมีลักษณะปกแบบ Box Wing โครงสรางปก แบบ Spar กลมคูจากทอคารบอน โครงสรางลำตัวแบบ Trust 
Structure จากทอคารบอน Rib ของสวนปกและหางจากวัสดุโฟม แสดงในรูปที่ 3.8 
 

 
รูปที่ 3.8  ลักษณะโครงสรางอากาศยานพลังมนุษย ชนิดปกกลอง (Box Wing) 

 
ทดสอบความแข็งแรงของปกและโครงสรางหลักของ อากาศยานพลังมนุษย โดยใชโปรแกรม

SOLIDWORKS ผลการ Simulation ของปก ภายใตภาระแรงโนมถวง แสดงในรูปที่ 3.9 การคำนวณทาง
อากาศพลศาสตรแสดงในรูปที่ 3.10 คา CL เทากับ 1.024 ซึ่งมีคา Lift เทากับ 1,578.94 N  คา CD เทากับ 
0.023 ซึ่งมีคา Drag เทากับ 35.46 N  

ความแข็งแรงของลำตัวจากโปรแกรม SOLIDWORKS เมื ่อใสLiftเทากับ 1,601.406 N ผลการ 
Simulation ของโครงสรางลำตัว เกิด Max stress เทากับ 120,337,744 (N/m2) โดยม ี
Yield strength เทากับ 240,000,000 (N/m2) ในรูปที่ 3.11 แสดงใหเห็นถึงความปลอดภัยของโครงสราง 

ผลการประเมินน้ำหนักอากาศยาน แสดงในตารางที่ 3.6 โมเดลของอากาศยานพลังมนุษยจากไมบัล
ซาแสดงในรูปที่ 3.12 
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รูปที่ 3.9 แสดงระยะยืดของปก เมื่อใส Gravity 
 
 

 
รูปที่ 3.10 แสดงผลจากโปรแกรม Xflr5 
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รูปที่ 3.11 ผลSimulationคาความเคนของลำตัว 
 

ตารางที่ 3.6 แสดงคาน้ำหนักสวนประกอบของ อากาศยาน 
สวนประกอบ Mass (Kg) 
ลำตัว 24 
ปก 21 
หาง 8.6 
ใบพัด 2 
อ่ืนๆ 20.4 
รวม 76 
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รูปที่ 3.12 โครงสรางเครื่องบิน HPA ตนแบบจากไมบัลซา 
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3.6 รายละเอียดการคำนวณการออกแบบอากาศยาน HPA 
 
Wing Loading and Thrust-to-Weight Ratio Selection 

 
Wing Loading and Stall Speed 

 

 
รูปที่ 3.13 แสดงคา Wing Loading ของ Stall Speed 
 
Wing Loading and Takeoff Condition 
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รูปที่ 3.14 แสดงคา Wing Loading ของ Takeoff Condition 
 
 
 
Wing Loading and Landing Condition  

 

 
รูปที่ 3.15 แสดงคา Wing Loading ของ Landing Condition 
 
Wing Loading and Climb Condition 
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รูปที่ 3.16 แสดงคา Wing Loading ของ Climb Condition 
Wing Loading and Maximum Speed 

 

 
รูปที่ 3.17 แสดงคา Wing Loading ของ Maximum Speed 
 
การคำนวณของปก  
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การคำนวณ Lift ของปก 

 
 
การคำนวณของลำตัว 
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การคำนวณของหาง 
Vertical Tail 

 

 
Horizontal Tail 
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การคำนวณหา Drag 
ปก 

 

 
 

 
 
ลำตัว  
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หาง  
Vertical Tail 

 
Horizontal Tail 
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บทท่ี 4 
การออกแบบและผลิตโครงสราง 

 
หลังจากที่ไดออกแบบขั้นตน ทำใหสามารถกำหนด Payload และขนาดของปก รวมถึงโครงสรางได 

ขั้นตอนตอไปจะทำการทบทวนการออกแบบเพ่ือมุงสูการผลิตโครงสรางตนแบบ เมื่อมีการทบทวนแบบจึง
กำหนดให โครงสรางอากาศยานพลังงานมนุษย โดยกำหนดใหน้ำหนักของอากาศยานน้ำหนักไมเกิน 70 
กิโลกรัม โครงสรางปกกลองน้ำหนักไมเกิน 40 กิโลกรัม สามารถ รับภาระน้ำหนักคนได 1 คน ซึ่งมีน้ำหนักไม
เกิน 60 กิโลกรัม ความเร็วข้ันต่ำในการนำเคร่ืองข้ึนคือ 7 เมตรตอวินาที 
 ทำการออกแบบคำนวณหาขนาดของปก คำนวณหาแรง ยกของปก ออกแบบโครงสรางปกกลอง และ
ทำการเลือกวัสดุที่จะใชทำโครงสรางหลักของปกกลอง ไดแก โฟมอัด Carbon tube เมื่อออกแบบลำอากาศ
ยานเสร็จสิ้นทางคณะผูจัดทำไดทำการวิเคราะหความแข็งแรงของโครงสรางโดยใชโปรแกรม SOLIDWORKS 
เพ่ือวิเคราะหพฤติกรรมของโครงสราง โดยไดกำหนดวัสดุที่จะใชคือโฟมอัดเบอร 3A ขนาด 600 x 1200 x 25 
ลูกบาศกมิลลิเมตร และ Carbon tube ที่มีขนาดตางกัน 2 ขนาดคือ 30 x 1.5 ลูกบาศกมิลลิเมตร และ ขนาด 
25 x1.5 ลูกบาศก มิลลิเมตร เมื่อวิเคราะหเรียบรอยแลวเราจึงนำผลวิเคราะหมาสรางเปนโครงสรางอากาศยาน 
 
4.1 เลือกวัสดุที่ใชในโครงสราง Box Wing  
- ทอ Spar โครงสรางปกกลองใชทอ Carbon fiber ขนาดของทอตามทองตลาด ไดแกขนาด 25,30,40 
มิลลิเมตร หนา1.5 มิลลิเมตร  
- Rib โครงสรางปกกลองใชโฟมอัดเบอร 3A ขนาด กวาง 25 เซนติเมตร ยาว 120 เซนติเมตร หนา 25 
มิลลิเมตร  
- น้ำยา Epoxy สำหรับเคลือบโฟมเบอร 400 และ Fiberglass เบอร 100 

ตารางที่ 4.1 คุณสมบัติวัสดุที่เลือกใช 

 
4.2 เลือกแพนอากาศที่มีคาทางอากาศพลศาสตรเหมาะสม ตออากาศยานพลังมนุษย โดยไดเลือกใชแพน
อากาศเบอร SD7062 โดยมีคุณสมบัติดังน้ีที่คา Reynolds Number เทากับ 555,886  
 

ตารางที่ 4.2 คุณสมบัติ Airfoil SD7062 
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4.3 คำนวนหาขนาดโครงสรางปกกลองจาก Requirement ที่กำหนด 
4.3.1 คำนวนขนาดของปก  
พ้ืนที่ของปก คือ 43.2 ตารางเมตร  
ความยาวของปก คือ 18 เมตร  
ความกวางของปก คือ 1.2 เมตร 

 
รูปที่ 4.1 การเลือกจุดออกแบบ 
 

4.3.2 หา critical performance parameters ดังนี ้
 Maximum lift coefficient   (CL)max = 1.4778 
 Maximum lift to drag ratio   (L/D) max = 13.5 
 Takeoff weight     W0 = 286.6 lb 
 Wing area     S = 465 ft2 

 Wing loading     W/S = 0.62 Ib/ft2 

 Zero lift drag coefficient   C D,0 = 0.0772 
 Drag-Due to lift coefficient   K = 0.01768 
 Aspect ratio     AR = 30 
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4.4. Finite Element Analysis 
Simulationกำหนดให ท อ Carbon fiber เป นSpar และโฟมเป นAirfoil rib โดยใช โปรแกรม 

SOLODWORKS ชวยในการวิเคราะหหาระยะยืดและ Von mises stress ของโครงสรางปกกลอง 
• ทดสอบระยะยืดโครงสรางปกกลอง 3 เมตรโดย ให Spar ดานหนาเสนผานศูนยกลาง 30 มม. Spar 

ดานหลังเสนผานศูนยกลาง 25 มม.  
• ทดสอบระยะยืดและstressของโครงสราง เมื่อ เปลี่ยนขนาดทอ 

คำนวนแรงยกและแรงตาน ของปกโครงสรางอากาศ ยานพลังมนุษยโดยแรงยก คือ 1,374.33 N และแรงตาน 
คือ 37.49 N 
 
4.5 คนหาวิธีการขึ้นรูปชิ้นงานและสรางชิ้นโครงสราง  

4.5.1 ทำ Airfoil rib โดยการตัดโฟมดวยลวดรอน 

 
รูปที่ 4.2 Airfoil rib ที่ทำจากโฟม 
 

4.5.2 ตอทอCarbon fiber จาก 1 เปน 3 เมตรและ นำไป Vacuum เพื่อนำเรซิ่นสวนเกินออกและ 
เพ่ือใหทอเปนเนื้อเดียวกันมากที่สุด โดย ภายในทอ Carbon fiber ไดมีการเพ่ิมเนื้อทอ บริเวณรอยตอโดยการ
ใชทอที่มีเสนผาน ศูนยกลางเล็กกวามาสวมอัด 

 
รูปที่ 4.3 ทอ Carbon ที่กำลังทำการ Vacuum 

 



32 
 

4.5.3 นำสวนของ Spar และ Airfoil rib มาประกอบ เขาดวยกันและนำโฟม 3 มิลลิเมตรมาประกบ บริเวณ 
Leading edge 

 
รูปที่ 4.4 โครงสรางปกกลองที่ประกอบ Spar และ rib 
 

 
รูปที่ 4.5 ประกอบสวน Leading edge 
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4.5.4 ติด Skin ปกของโครงสรางปกกลอง 
 

 
รูปที่ 4.6 ติด Skin โครงสรางปกกลอง 
 
4.6 การทดสอบโครงสรางและการคำนวณโครงสรางดวย Finite Element Method 

การทดลองหาระยะยืดโครงสราง 3 เมตรเมื่อ ถวงดวยน้ำหนักตางๆที่ตรงกลางโครงสรางปกกลอง
แสดงในตารางที่ 5 และรูปที่ 4.7 เปรียบเทียบการทดลองกับ Simulation ผลท่ีไดแสดงใหเห็นถึงความแมนยำ
ของการจำลองดวย FEM จึงนำ FEM ไปใชในการวิเคราะหโครงสราง HPA ที่ซับซอนขึ้น  
 

ตารางที่ 4.3 ระยะยืดโครงสราง 
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รูปที่ 4.7 กราฟความสัมพันธุน้ำหนักระยะยืด 
 

 
รูปที่ 4.8 ทดสอบระยะยืดโครงสราง 
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รูปที่ 4.9 ผล simulation โครงสรางกวาง 3 เมตร 
 
 

 
รูปที่ 4.10 Displacement ทอดานหนา 40 มม. หลัง 25 มม. 
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รูปที่ 4.11 Stress ทอดานหนา 40 มม. หลัง 25 มม. 

 
รูปที่ 4.12 FOS ทอดานหนา 40 มม. หลัง 25 มม. 
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รูปที่ 4.13  Displacement ทอดานหนา 30 มม. หลัง 25 มม. 
 
 

 
รูปที่ 4.14  Stress ทอดานหนา 30 มม. หลัง 25 มม. 
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รูปที่ 4.15  FOS ทอดานหนา 30 มม. หลัง 25 มม. 
 

 
รูปที่ 4.16  Displacement ทอดานหนา 40 มม. หลัง 30 มม. 
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รูปที่ 4.17  Stress ทอดานหนา 40 มม. หลัง 30 มม. 
 

 
รูปที่ 4.18  FOS ทอดานหนา 40 มม. หลัง 30 มม. 
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รูปที่ 4.9 – 4.18 แสดงผลการวิเคราะหโครงสราง HPA ดวย FEA ซึ่งมีผลที่นาสนใจดังนี้  

 ผล simulation ทอดานขนาด 40 มม. ดานหลัง 25 มม. มี Displacement และ stress นอยที่สุด

คือ 8.795 cm และ 1.091E+08 N/m2 ตามลำดับ แตเนื่องจาก ปริมาณทอในตลาดไมเพียงพอตอ

ความตองการ จึงไมสามารถนำมาทำชิ้นงานได 

 ผล simulation ทอดานขนาด 40 มม. ดานหลัง 25 มม. มี FOS = 2 

 ผล simulation ทอดานขนาด 30 มม. ดานหลัง 25 มม. มี Displacement และ stress คือ 12.09 

cm และ 1.098E+08 N/m2 ตามลำดับ 

 ผล simulation ทอดานขนาด 30 มม. ดานหลัง 25 มม. มี FOS = 2 

 ผล simulation ทอดานขนาด 40 มม. ดานหลัง 30 มม. มี Displacement และ stress คือ 56.81 

cm และ 3.023 N/m2 ตามลำดับ 

 ผล simulation ทอดานขนาด 40 มม.  ดานหลัง 30 มม. มี FOS = 2. 

 

ผลลัพธจาก FEA สรุปเปนตารางที่ 4.4 
 

ตารางที่ 4.4 ระยะยืดและStressทอขนาดตางๆ  

 
 
ไดนำทอเสนผานศูนยกลาง 30 และ 25 มม. มา เพิ่มความยาว 1 เมตรเปน 3 เมตรดวยวิธีการ ตอทอแลว
นำมาอบเรซิ่น 

 
 
ตารางที่ 4.5 น้ำหนักทอหลังการเพิ่มขนาด 
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Skin ไดเลือก 4 ชนิดไดแก monocot, polyester film, fiber glass และ Vacuum bagging film 

 Monocot งายตอการขึ้นรูปแต skin ม ีความตึงผิวมากเกินไปทำให rib เกิดการ โกงตัวจนเสียรูป  

 polyester film ติดตั้งงาย มีความ แข็งแรงสูง แตมีน้ำหนักมากและราคา คอนขางแพง  

 fiber glass มีความแข็งแรงสูง ราคาถูก แตข้ึนรูปยากตองทำแมแบบทุกคร้ังท่ีข้ึน รูปและแมแบบไม

สามารถนำกลับมาใชได อีก 

 
4.7 การผลิตโครงสราง 
4.7.1. เลือกใชวัสดุในโครงสรางปกกลอง 
- Leading edge โครงสรางปกกลองใชโฟมอัดบางขนาด กวาง 60 เซนติเมตร ยาว 100 เซนติเมตร หนา 3 
มิลลิเมตร  
- พื้นผิวที่ใชคล ุมโครงสรางปกกลอง ใชไมลารฟลม ขนาด กวาง 1 เมตร หนา 0.08 มิลลิเมตร  
- กาวสเปรยสำหรบติดโฟมและไมลารฟลม 3M เบอร 77 ชนิดติดถาวร 
 - Trailing edge โครงสรางปกกลองใชไมอัดขนาดกวาง 45 เซนติเมตร ยาว 90 เซนติเมตร หนา 5 มิลลิเมตร  
- ลำตัวโครงสรางปกกลองใชทอ Aluminum 6063 ขนาดเสนผานศูนยกลาง 2.5 นิ้ว หนา 3 มิลลิเมตร และ 
ขนาด 2 นิ้ว หนา 6 มิลลิเมตร 

 
 
ตารางที่ 4.6 คุณสมบัติวัสดุที่เลือกใช 
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4.7.2 การติด Leading edge จากโฟมที่มีความ หนา 3 มิลลิเมตร ดวยการยิงปนกาว 
 

 
 
รูปที่ 4.19  ประกอบ Leading Edge เขากับทอ Spar 
 
 
 
4.7.3 การติดไมลารฟลมคลุมโครงสรางปกกลองโดยใชกาวสเปรย 3M 

 
รูปที่ 4.20  ประกอบMylar Film เขากับ Rib 
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4.7.4 ใชไมอัดติดบริเวณ Trailing edge ระหวาง Rib ดึงผิวไมลาฟลมใหตึงมาติดกับบนไมอัด ดวยการยิงปน
กาว 

 
รูปที่ 4.21  ดึงMylar Film ใหติดกับ Tailing edge 
 
4.7.5 ประกอบ section ปก 3 เมตร เขาดวยกัน  

  
รูปที่ 4.22   ประกอบปกเขาดวยกัน 9 เมตร 
 
4.7.6 การสรางลำตัวโครงสรางอากาศยานโดยการเชื่อมดวยลวดเชื่อม 

  
รูปที่ 4.23   ประกอบลำตัว 
 
4.7.7 ประกอบโครงสรางปกกลองเขากับลำตัวอากาศยาน 
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รูปที่ 4.24   ประกอบปกเขากับลำตัว 
 
 
 
 
4.7.8 ชั่งน้ำหนักโครงสรางปกกลองและลำตัว 

 
รูปที่ 4.25  ชั่งน้ำหนักปกแตละ section 
 
4.7.9 น้ำหนักของโครงสรางปกกลองและลำตัว 

น้ำหนักของปกกลอง 1 section (3 เมตร) มีน้ำหนักเฉลี่ย 3.131 กิโลกรัม จำนวน 12 section รวม
เปน 37.572กิโลกรัม จากการคำนวณน้ำหนักในโปรแกรม SOLIDWORKS คือ 18.589 กิโลกรัม 

น้ำหนักของลำตัวคือ 15 กิโลกรัมจากการ วัดจริงและจากการคำนวณน้ำหนักใน โปรแกรม 
SOLIDWORKS คือ 14 กิโลกรัม 

สาเหตุที่น้ำหนักในการวัดจริงมีคามากกวา น้ำหนักคำนวนจากโปรแกรม SOLIDWORKS คือ ในการ
Simulation มีการเจาะRib เพื่อลด น้ำหนัก และไมมีการติดพื้นผิว, ติดโฟมบาง Leading Edge, ติดไมอัดท่ี 
Tailing Edge ซึ่ง 
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ในการสรางจริงตองมีการติดพ้ืนผิวเพ่ือปองกัน แรงที่เกิดจากลมมาปะทะ มีการติดโฟมบางเพ่ือ เสริม
ไมใหพื้นผิวยุบ และติดไมอัดเพ่ือดึง Mylar Film ใหตึง 
 
 
 

ตารางที่ 4.7 การเปรียบเทียบการโกงตัวของขอตอและการเชื่อมทอดวยการอบ 

 
 

การเทียบการโกงตัวเทียบกับผล simulation ปรากฏวาคาที่วัดจริงมีคานอยกวาผล simulation ถือ
วาอยูในเกณฑที่รับได สาเหตุที่เกิดจากการที่ผล simulation มีการคาดเคลื่อนมากอาจมาจาก การใชขอตอ
อลูมิเนียมประกอบปกแตละsection เนื่องจากขอตอมีชองวาง ทำใหปกที่ตอเกิดการโกงตัวมากเกินไป จึงทำ
การเปลี่ยนมาเปนการใชอบทอคารบอนเพื่อใหทอคารบอนที่ตอเปรียบเสมือนทอเดียวกัน ทำใหมีความแข็งแรง
มากกวาเน่ืองจากมีการเพิ่มเน้ือทอคารบอนบริเวณรอยตอ โดยการใชทอที่มีขนาดเสนผานศูนยกลางเล็กกวามา
สวมอัด 

 
 
4.8 บทสรุป 

แมวากระบวนการออกแบบวิเคราะหโครงสรางตลอดจนกระบวนกการผลิตโครงสรางปกจะทำได
สำเร็จ เมื่อนำโครงสรางทั้งหมดที่ผลิตมาประกอบเปนปกกลอง พบวาเกิดปญหาอยางมากกับชิ้นรอยตอปลาย
ปก ซึ่งตองเชื่อมระหวางปกบนและปกลาง พบวาเมื่อนำมาประกอบกันแลวโครงสรางไมสามารถคงอยูได เกิด
การโกงตัวไมสามารถคงรูปโครงสรางตามที่ออกแบบไวได ทำใหโครงสรางที่ใชทอคารบอนคูเปน Spar ปกนี้
ตองนำมาพิจารณา Re-Design เพ่ือหาโครงสรางใหมที่จะสามารถคงรูปรางโครงสรางเปนปกกลองไวได ซึ่งจะ
นำเสนอในบทถัดไป 
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บทท่ี 5 
การปรับปรุงโครงสราง 

 
 จากบทที่ 4 ทำใหไดเรียนรูถึงโครงสรางที่จะนำมารับน้ำหนักของ Human Powered Aircraft นั้น 
สวนของ Spar ปก มีความสำคัญมาก ซึ่งจะตองแบกน้ำหนักโครงสรางและแรงกระทำที่เกิดขึ้นใหได และยัง
ตองคงรูปรางของ Box Wing ไวได ซึ่งแตกตางจาก HPA แบบปกชั้นเดียวที่เคยมีการผลิตมากอนหนาที่อาศัย
เสากระโดงและสายเคเบิ้ลในการชวยยึดโยงโครงสราง ดังนั้นในการออกแบบปรับปรุงจะตองเลือกโครงสรางที่
ทนตอ Bending Moment ไดสูง และยังตองเปนวัสดุที่หางายในทองตลาด 
 
5.1 การออกแบบ Wing Spar  

จากการวิเคราะหวัสดุที่หางายในตลาด ราคาไมแพง และมีความแข็งแรงทนตอ Bending Moment 
ไดดี จึงเลือกใชวัสดุเปนอะลูมินัมกลอง ยาว 6 เมตร รูปที่ 5.1 แสดงโครงสรางของสปารปกที่ออกแบบใน
รูปแบบปก box-wing โดยวัสดุที่เลือกใชสำหรับชิ้นสวนนี้คือทออลูมิเนียมรูปทรงสี่เหลี่ยมผืนผา ขนาด 4 นิ้ว x 
1 นิ้ว (101.6 มม. x 25.4 มม.) หนา 1 มม. โดยวางในแนวตั้ง การวางในแนวตั้งนี้ชวยเพ่ิมความสามารถ Spar
ในการตานทานแรงดัด เนื่องจากมีโมเมนตความเฉื่อยในแนวตั้งมากขึ้น 

สปารปกที่ออกแบบมีความยาวรวมทั้งหมด 34 เมตร โดยแบงเปนปกบนยาว 18 เมตร ปกลางแตละ
ขางยาว 7.73 เมตร และสวนปลายแตละดานยาว 0.5 เมตร ความสูงรวมของโครงปกคือ 1.5 เมตร โดยปกลาง
ไมไดวางในแนวนอน แตถูกออกแบบใหเอียง เพื่อชวยรองรับน้ำหนักบริเวณปลายปกและลดการโกงตัวที่มาก
เกินไป 
 
 

 
รูปที่ 5.1 โครงสรางปกกลองจาก Aluminum Spar  
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รูปที่ 5.2 ชิ้นงาน Metal Sheet สำหรับประกอบโครงสรางหลัก 
 
5.2 ชิ้นเชื่อมตอ  

รูปที่ 5.2 แสดงภาพของชิ้นสวนตัวเชื่อมที่ใชทั้งในสปารปกและลำตัวเครื่องบิน โดยวัสดุที่เลือกใชใน
การผลิตชิ้นสวนสำคัญเหลานี้คือแผนอลูมิเนียมหนา 2 มิลลิเมตร การขึ้นรูปและตัดชิ้นงานใหไดรูปทรงที่
แมนยำนั้นดำเนินการดวยเครื่องตัดเลเซอรสำหรับโลหะ ซึ่งเปนเทคโนโลยีที่ชวยใหสามารถสรางชิ้นสวนเหลานี้
ไดอยางแมนยำสูง เพ่ือใหสามารถประกอบเขากับโครงสรางของเครื่องบินไดอยางลงตัวและมีประสิทธิภาพ 
 
5.3 Airfoil: SD7062  

เนื่องจากความทาทายที่เกิดจากขอบร trailing edge ของแอรฟอยลที่มีความคมมาก ประกอบกับ
ขอจำกัดของเครื่องมือที่ใชในการผลิต ทีมออกแบบจึงเลือกใชแอรฟอยลรุน SD7062 ดังแสดงในรูปที่ 5.3 ขอดี
ของ Airfoil รุนนี้คือมีขอบทายที่ไมคมมากนัก ทำใหกระบวนการผลิตทำไดงายขึ้น นอกจากนี้ Airfoil รุนนี้ยัง
สามารถสรางแรงยกไดดีแมในสภาวะที่มีคาเรยโนลดต่ำ โดยสามารถใหคาอัตราสวนแรงยกตอแรงตานสูงสุด 
(lift-to-drag ratio) ไดถึง 99.1 ที่มุมปะทะ 6.25 องศา 
 

 
รูปที่ 5.3 Airfoil: SD7062 
 

ในการสรางโครงซี่ปก (wing rib) สำหรับโครงปกนี้ ไดเลือกใชวัสดุโฟมสไตโรโฟมชนิดความหนาแนน
สูง โดยกำหนดระยะหางระหวางแตละซี่ปกไวที ่ 0.4 เมตร การเลือกใชวัสดุและการจัดวางในลักษณะนี้มี
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วัตถุประสงคหลักสองประการ คือ ชวยลดแรงตานอากาศและน้ำหนักรวมของปก พรอมทั้งเสริมความแข็งแรง
ทางโครงสรางใหกับรูปทรงของปกโดยรวม 
 
5.4 Wing Skin: Mylar Film 

รูปที่ 5.4 แสดงภาพการประกอบโครงสรางสปารความยาว 6 เมตร พรอมกับซี่ปกและแผนคลุมผิวปก 
โดยในการหุ มชิ ้นสวนภายในของปกนั ้น ไดเลือกใชวัสดุฟล มไมลาร (Mylar Film) ที ่มีความหนา 0.08 
มิลลิเมตร ฟลมไมลารซึ่งผลิตจากโพลีเอทิลีนเทเรฟทาเลต (PET) มีจุดเดนที่สำคัญคือมีความแข็งแรงตอแรงดึง
สูงและมีน้ำหนักเบาเปนพิเศษ จึงเหมาะสมอยางยิ่งสำหรับการใชงานในโครงสรางปกที่ตองการทั้งความ
ทนทานและน้ำหนักเบา ตารางที่ 5.1 แสดงคุณลักษณะมิติของปก 

 

 
รูปที่ 5.4 Wing Structure 

 
 
 
 
ตารางที่ 5.1  
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5.5 Fuselage Design 
รูปที่ 5.5 แสดงโครงสรางของลำตัวเครื่องบิน ซึ่งไดรับการออกแบบอยางมุงหมายเพื่อยึดและรองรับ 

สปารปกผานการเชื่อมตอแบบสามเหลี่ยม โดยการเลือกใชวัสดุใหเหมือนกับที่ใชในสปารปก ทำใหไดคุณสมบัติ
ที่เหมาะสมทั้งดานความแข็งแรงและน้ำหนักเบา นอกจากนี้ ยังมีการเสริมทอกลมความยาว 4 เมตร หนา 3.5 
มิลลิเมตร ที่บริเวณสวนบนของลำตัว ซึ่งมีบทบาทสำคัญในการชวยกระจายน้ำหนักของชุดลำตัวและปก และ
ยังเผื่อไวสำหรับการปรับปรุงเพ่ิมเติมหรือการติดตั้งอุปกรณอื่นในอนาคต 

 
รูปที่ 5.5 Fuselage Structure 

 
5.6 Overall Assembly Design 

ในรูปที ่ 5.6 แสดงภาพรวมของการประกอบโครงสรางทั ้งหมด ซึ ่งรวมถึงสวนของปกและลำตัว 
โดยสปารของปกบนไดรับการติดตั้งอยางแมนยำที่บริเวณดานหนาสวนบนของลำตัว ดวยวิธีการยึดที่แข็งแรง
โดยใชสลักเกลียว เพื่อใหเกิดการยึดติดที่มั่นคงและเชื่อถือไดในตำแหนงที่สำคัญนี้ ในทำนองเดียวกัน ปกลาง
ทั้งสองขางไดถูกเชื่อมตอเขากับโครงสรางหลักอยางแนบเนียน โดยยึดเขากับขอบลางของโครงสามเหลี่ยม ซึ่ง
ชวยเสริมความแข็งแรงและความมั่นคงของโครงสรางเครื่องบินโดยรวม วิธีการออกแบบและประกอบที่
พิถีพิถันนี้มีบทบาทสำคัญตอประสิทธิภาพและความปลอดภัยของระบบการบิน 
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รูปที่ 5.6 โครงสราง HPA ที่ปรับปรุงแลว  
 
5.8 การวิเคราะหโครงสรางดวย Finite Element Method 

เพื่อเปนการยืนยันความแข็งแรงของโครงสรางกอนผลิตจริง จึงใช Finite Element Method จาก
การจำลองแบบสถิต (static simulation) ในโปรแกรม SolidWorks โดยมุงเนนที่บริเวณจุดเชื่อมตอระหวางส
ปารปกกับโครงหนาของลำตัว ภายใตแรงโนมถวงเพียงอยางเดียว วิเคราะห Deflection และ Stress ที่เกิดกับ
โครงสราง  แสดงในรูปที่ 5.7-5.8 ผลลัพธเปนที่นาพอใจมากเนื่องจากระยะ displacement สูงสุดเพียง 28 
mm และมี maximum stress ที่หางจาก Yield stress มากกวา 2.5 เทา  

จากผลการจำลองพบวามีการโกงตัวนอยมากในสถานการณนี้ ซึ่งเปนผลมาจากการเชื่อมตอท่ีแข็งแรง
ระหวางสปารอลูมิเนียมแตละทอนที่มีความยาว 6 เมตร โดยจุดที่มีการโกงตัวมากที่สุดอยูบริเวณปลายปก มี
คาการโกงตัวสูงสุดที่ 28.17 มิลลิเมตร ในทางกลับกัน บริเวณใกลจุดยึดติดของโครงสราง ซึ่งอยูบริเวณกลาง
ลำตัวตรงตำแหนงท่ีสปารเชื่อมกับลำตัวนั้น แทบไมพบการโกงตัวเลย แสดงใหเห็นถึงความมั่นคงของโครงสราง
ในจุดรองรับหลัก 

ผลลัพธที่ไดถือวานาสนใจ เน่ืองจากแสดงใหเห็นวาคาสภาวะความเคนที่เกิดข้ึนในสปารปกน้ันอยูใน
ระดับต่ำอยางมาก ซึ่งภาวะความเคนต่ำนี้เปนสัญญาณของการออกแบบและการกอสรางที่มีประสิทธิภาพ 
แสดงใหเห็นวาวัสดุที่เลือกใชและการจัดวางโครงสรางสามารถกระจายและรองรับแรงโนมถวงที่กระทำ
ตอสปารปกไดอยางเหมาะสมและมีประสิทธิภาพ 
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รูปที่ 5.7 Displacement Result 

 
รูปที่ 5.8 Stress Result 
 
 
5.7 Fabricated Wing + Fuselage Structure 

รูปที่ 5.9 แสดงโครงสรางลำตัวของเครื่องบินที่ขับเคลื่อนดวยแรงคน โดยในการออกแบบเนนความ
เบาเปนหลัก ชิ้นสวนทั้งหมดจึงผลิตจากอลูมิเนียม ลำตัวมีความสูง 1.5 เมตร และมีระยะหางระหวางโครงหนา
และโครงหลังอยูที่ 1.2 เมตร โครงสรางนี้ประกอบขึ้นจากทออลูมิเนียมทรงสี่เหลี่ยม ซึ่งถูกเชื่อมตอกันอยาง
ประณีตดวยแผนโลหะตอเชื่อมที่ออกแบบขึ้นเปนพิเศษ โดยแผนเชื่อมเหลานี้ก็ทำจากอลูมิเนียมเชนกัน เพื่อ
คงไวซึ่งน้ำหนักที่เบาและความแข็งแรงของโครงสรางโดยรวม 
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รูปที่ 5.9 โครงสราง Fuselage ผลิตดวย Aluminum 
 

รูปที่ 5.10 แสดงการประกอบโครงสรางของลำตัว สปารปก และซี่ปกของเครื่องบิน อยางไรก็ตาม 
ทีมงานประสบปญหาในการถายภาพดานหนาที่ชัดเจน เนื่องจากขนาดของโครงสรางและสิ่งกีดขวางในบริเวณ
โดยรอบ 

เมื่อพิจารณาอยางใกลชิด พบวามีความคลาดเคลื่อนเล็กนอยในแนวระนาบของสปารปกเม่ือเทียบกับ
ตำแหนงศูนยกลางของลำตัวและปลายปก โดยเฉพาะบริเวณปลายปกที่มีระดับสูงกวาลำตัว ซึ่งคาดวาเกิดจาก
ขอผิดพลาดในกระบวนการตัดวัสดุ 

เนื่องจากโครงสรางของลำตัวและสปารปกมีหลายมิติที่ตองการความแมนยำสูง เชน มุมเอียง 7 องศา 
ที่บริเวณเชื่อมตอปกลางกับโครงดานหนา จึงทำใหความคลาดเคลื่อนเพียงเล็กนอยสามารถขยายผลกระทบได
มาก ความคลาดเคลื่อนดังกลาวอาจมีตนเหตุมาจากความไมแมนยำในกระบวนการผลิตทออลูมิเนียมทรง
สี่เหลี่ยม ทำใหบางชิ้นสวนมีขนาดเบี่ยงเบนจากที่ออกแบบไว สงผลใหสปารของปกลางมีความกวางมากกวาที่
กำหนด และในที่สุดทำใหปลายปกยกตัวสูงกวาลำตัว 
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รูปที่ 5.10 โครงสรางปกหลังการประกอบ 
 
5.8 ทดสอบ Deflection โครงสรางจริง เทียบกับผล Simulation 

รูปที่ 5.11 และ 5.12 แสดงภาพเปรียบเทียบอยางละเอียดระหวางคาการโกงตัวของสปารปกที่ไดจาก
การวัดจริงในโลกความเปนจริง กับคาที่ไดจากแบบจำลองการจำลอง (simulation) ภายใตแรงโนมถวง 
โดยเฉพาะในสวนของความสูงของสปารที่เปลี่ยนแปลงไป 

จากผลการเปรียบเทียบ พบวามีความแตกตางอยางชัดเจนระหวางคาการโกงตัวจริงกับคาที่ไดจาก
การจำลอง ซึ่งความคลาดเคลื่อนเหลานี้อาจเกิดจากหลายปจจัย ไมวาจะเปนความไมสมบูรณของวัสดุจริงเมื่อ
เทียบกับที่ตั้งไวในแบบจำลอง ความคลาดเคลื่อนในการประกอบโครงสราง การยึดแนวเชื่อมตอที่ไมแนนหนา
เทาที่ควร หรือแมแตแรงอ่ืนๆ ที่เกิดขึ้นนอกเหนือจากแรงโนมถวงซึ่งไมไดถูกนำมาพิจารณาในการจำลอง 
 

 
รูปที่ 5.11 Upper wing deflection 
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รูปที่ 5.12 Lower wing deflection 

 
หนึ่งในปจจัยที่สงผลตอความแตกตางที่พบระหวางผลการจำลองกับการวัดจริง คือความเปนไปไดท่ี

จุดเชื่อมตอระหวางสปารปกบนและปกลางท่ีผลิตข้ึนจริง อาจไมมั่นคงหรือยึดติดกันไดแนนเทากับที่กำหนดไว
ในแบบจำลองการจำลอง ซึ่งชี้ใหเห็นถึงประเด็นเกี่ยวกับความแมนยำในกระบวนการผลิต โดยเฉพาะขั้นตอน
การตัดวัสดุอลูมิเนียมท่ีใชสำหรับทำสปารปก  

หากมีความคลาดเคลื่อนจากขนาดที่ระบุไวในข้ันตอนการตัดวัสดุ แมเพียงเล็กนอย ก็สามารถสงผลตอ
ความแข็งแรงของโครงสรางได และนำไปสูความคลาดเคลื่อนในการโกงตัวของปกเม่ือรับน้ำหนักจริง 

อีกปจจัยหนึ่งท่ีควรพิจารณาคือความแมนยำของกระบวนการเจาะรูสำหรับการเชื่อมตอชิ้นสวน ซึ่งแม
จะมีความคลาดเคลื่อนเพียงเล็กนอยในขั้นตอนนี้ ก็สามารถสงผลกระทบตอเสถียรภาพโดยรวมและแนวการจัด
วางของสปารปกได โดยความคลาดเคลื่อนดังกลาวอาจสงผลตอพฤติกรรมการโกงตัวของโครงสรางปกเมื่อรับ
น้ำหนักจริง 

นอกจากนี้ ยังจำเปนตองยอมรับถึงความเปนไปไดของขอผิดพลาดจากมนุษยในการวัดคาการโกงตัว
จริงของสปารปก เนื่องจากคาการโกงตัวที่วัดนั้นมีขนาดเล็กมาก แมความผิดพลาดเพียงเล็กนอยในการวัดก็
สามารถสรางความคลาดเคลื่อนใหกับผลลัพธไดอยางมีนัยสำคัญ 

แมจะมีปจจัยตาง ๆ ที่อาจกอใหเกิดความคลาดเคลื่อน แตสิ่งที่นาสังเกตคือ คาความคลาดเคลื่อน
ระหวางผลการจำลองกับผลจริงยังคงอยูในชวงไมเกิน 1.5% ซึ่งถือวาเปนระดับที่นอยมาก และบงชี้วาสปารปก
ที่ผลิตข้ึนจริง พรอมทั้งจุดเชื่อมตอกับโครงหนาของลำตัว มีลักษณะใกลเคียงกับผลการวิเคราะหการโกงตัวจาก
การจำลองในโปรแกรม SolidWorks 

สิ ่งสำคัญที ่ควรตระหนักคือ ความหมายของภาวะความเคนต่ำในบริบทของการออกแบบและ
สมรรถนะของอากาศยาน ภาวะที่มีความเคนต่ำไมเพียงแตชวยยืดอายุการใชงานของชิ้นสวนตาง ๆ เทานั้น แต
ยังสงเสริมความปลอดภัยและความนาเชื่อถือของระบบโดยรวมอีกดวย 

ผลการวิเคราะหในสวนนี้ตอกย้ำใหเห็นวา สปารปกที่ผลิตขึ้นจริงรวมกับการยึดติดกับโครงหนาของ
ลำตัว มีความสามารถในการรองรับแรงโนมถวงไดอยางมีประสิทธิภาพโดยไมเกิดความเคนที่มีนัยสำคัญ ซึ่งผล
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การประเมินนี้ถือเปนหลักฐานสนับสนุนความเหมาะสมของแนวทางการออกแบบและการกอสรางโครงการ อีก
ทั้งยังชวยยืนยันถึงความมั่นคงของโครงสรางเครื่องบินโดยรวมอีกดวย 
 
5.9  Wing + Fuselage Weight 
หลังจากประกอบโครงสรางปกและลำตัวเครื่องบินเสร็จสิ้น ทีมงานไดดำเนินการชั่งน้ำหนักโครงสรางดังกลาว 
โดยขั้นตอนและผลลัพธของการชั่งน้ำหนักแสดงไวในรูปที่ 5.13 สำหรับการชั่งน้ำหนัก เราใชเครื่องชั่งแบบ
แทนซึ่งเปนเครื่องมือเดียวกับที่ใชสำหรับชั่งน้ำหนักเครื่องบินท่ัวไปในสภาพวาง 
การชั่งน้ำหนักดำเนินการท้ังหมด 3 ครั้ง แลวนำคาที่ไดมาหาคาเฉลี่ย ซึ่งน้ำหนักเฉลี่ยของโครงสรางอยูที่ 47.3 
กิโลกรัม ผลลัพธนี้อยูภายใตเปาหมายที่กำหนดไววาจะตองไมเกิน 50 กิโลกรัม ซึ่งความสำเร็จนี้เกิดจากการ
เลือกใชวัสดุท่ีมีน้ำหนักเบาในการผลิตโครงสรางเปนหลัก 
 

 
รูปที่ 5.13 ชั่งน้ำหนักโครงสราง 
 
5.10  Wing Rib  

ระหวางขั้นตอนการติดตั้งซี่ปก ซึ่งทำจากโฟมสไตโรโฟม ทีมงานประสบปญหาที่เกี่ยวของกับการ
ออกแบบสปารปก โดยสาเหตุเกิดจากการที่เราเลือกใชทอสี่เหลี่ยมแทนที่จะเปนทอกลมซึ่งเปนรูปแบบดั้งเดิม
ของสปารปก การเปลี่ยนแปลงรูปทรงของสปารนี้ทำใหตองพิจารณารูปรางของซี่ปกใหมท้ังหมด 

เพื่อใหซี่ปกสามารถยึดแนบไปกับแนวโครงสรางของสปารได เราจึงออกแบบใหซี่ปกแตละชิ้นมีชอง
สี่เหลี่ยมเจาะทะลุตรงกลางสำหรับสอดสปารเขาไป อยางไรก็ตาม การปรับโครงสรางในลักษณะนี้ไดกอใหเกิด
ปญหาเฉพาะจุด ซึ่งแสดงใหเห็นอยางชัดเจนในรูปที่ 5.14 
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รูปที่ 5.14 การแตกหักของ Rib โฟม 
 

แมจะใชแรงเพียงเล็กนอยกดในแนวตั้งฉากกับซี่ปก โดยเฉพาะบริเวณใกลขอบของชองตัดรูปสี่เหลี่ยม 
ก็ทำใหเกิดรอยราวขึ้นได รอยราวนี้ยังสามารถลุกลามตอไปจนทำใหวัสดุฉีกขาดหรือแตกราวในที่สุด ปญหานี้มี
สาเหตุมาจากความเปราะบางโดยธรรมชาติของวัสดุสไตโรโฟมที่เลือกใชในการทำซี่ปก 

เหตุการณนี้ชี้ใหเห็นถึงความจำเปนในการทบทวนการออกแบบและการเลือกใชวัสดุใหมอีกครั้ง เพ่ือ
หลีกเลี่ยงจุดออนเชิงโครงสรางเชนนี้ในเวอรชันถัดไปของเครื่องบินที่พัฒนาในอนาคต 

เพื่อแกไขปญหาดังกลาว ทีมงานไดดำเนินการเสริมความแข็งแรงโดยการทากาว PVC เพิ่มอีก 2 ชั้น
บริเวณที่เกิดปญหา โดยมีเปาหมายเพ่ือเสริมความทนทานใหกับวัสดุโฟมในจุดที่เปราะบางดังกลาว ดังที่แสดง
อยางชัดเจนในรูปที่ 5.15 การเคลือบชั้นกาวเพิ่มเติมนี้ไดถูกออกแบบมาอยางมีจุดมุงหมาย เพื่อเพิ่มความ
แข็งแรงทางโครงสรางใหกับโฟมสไตโรโฟม 

หลังจากทำการทากาวและปลอยใหแหงจนกาวเซตตัวเต็มที่ พบวาบริเวณท่ีเคลือบนั้นมีความแข็งแรง
และทนทานตอแรงกดเพิ่มขึ้นอยางเห็นไดชัด อยางไรก็ตาม ยังตองยอมรับวาแมจะมีการเสริมความแข็งแรง
แลว แตยังคงมีบางจุด เชน บริเวณขอบรอย (trailing edge) ที่ยังคงแสดงอาการเปราะบางอยู โดยเฉพาะเมื่อ
มีแรงกดเล็กนอยในแนวตั้งฉากกระทำตอซี่ปกบริเวณนั้น 
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รูปที่ 5.15 กาว PVC เสริมความแข็งแรงของ Rib บริเวณเชื่อมกับ Spar 
 
5.11  Wing Skin  

เนื่องจากเราเลือกใชฟลมไมลารบางเปนวัสดุหุมพื้นผิวดานนอกของปก จึงจำเปนตองเสริมวัสดุที่
แข็งแรงขึ้นบริเวณดานหนาของซี่ปก เพื่อรองรับแรงลมที่กระทำเขามา โดยทีมงานไดเลือกใชโฟมสไตโรโฟม
หนา 3 มิลลิเมตร ดวยเหตุผลหลักคือมีน้ำหนักเบา  

อยางไรก็ตาม เมื่อทดลองติดตั้งวัสดุดังกลาวบริเวณขอบนำของซี่ปก (leading edge) กลับพบปญหา
วาโฟมเกิดการฉีกขาดระหวางการติดตั้ง ปญหานี้ชี ้ใหเห็นวา แมวัสดุที่เลือกจะมีความบาง แตกลับมีความ
ยืดหยุนต่ำ และไมสามารถโคงงอไปตามรูปทรงของซี่ปกไดอยางเพียงพอ ซึ่งแสดงใหเห็นชัดในรูปที่ 5.16 
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รูปที่ 5.16 Leading edge skin จากแผนโฟม 

 
รูปที่ 5.17 Leading edge skin จากแผนไมลาร 
 

ในการพยายามแกไขปญหานี ้ ทีมงานไดทดลองแนวทางใหมโดยลดระดับการดัดโคงของโฟมสไต
โรโฟมบาง และเปลี่ยนไปวางโฟมไวบนพื้นผิวดานบนของขอบนำ (leading edge) แทน เพื ่อใหสามารถ
เชื่อมตอกับซี่ปกไดโดยตรง วิธีนี้ชวยลดการฉีกขาดของโฟมในระหวางการติดตั้ง 
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อยางไรก็ตาม ดังที่แสดงในรูปที่ 5.17 แนวทางนี้ยังไมสามารถแกปญหาไดอยางสมบูรณ เพราะเมื่อมี
แรงกดในแนวตั้งฉากเพียงเล็กนอยมากระทำที่ขอบนำของซี่ปก ฟลมไมลารที่ปดผิวยังคงเกิดการโกงตัวอยาง
เห็นไดชัด ซึ่งสะทอนใหเห็นวาสวนนี้ยังมีความเปราะบาง และจำเปนตองมีการปรับปรุงเพ่ิมเติม 
 
5.12 การปรับปรุง Skin ปก 
 เพื่อใหรูปทรงของปกรักษา Aerodynamics ไวได ผิวปกจึงตองมีความใกลเคียงกับ Airfoil ที่ได
ออกแบบไวมากที่สุด ดังนั้นจึงเลือกใชผิวปกทำจากวัสดุ Carbon Composite ซึ่งจะตองขึ้นรูปจาก แมพิมพ
ตัวเมีย อยางไรก็ตามการผลิตแมพิมพขนาดใหญมีคาใชจายสูงมาก ดังนั้นจึงเลือกผลิตแมพิมพจากโฟมแข็ง 
ความกวาง 690 mm ความยาว 1500 mm ดังแสดงในรูป 5.18 
 

 
รูปที่ 5.18 แมพิมพโฟม CNC สำหรับทำ leading edge จาก composite 
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รูปที่ 5.19 การผสมเรซิ่นสำหรับเคลือบผิวแมพิมพโฟม 
 

โดยเลือกทำแมพิมพโฟมเฉพาะสวน Leading Edge จนถึง 30% ของ Chord เนื่องจากที่จุด 30% 
Chord มี Spar มารองรับ การเลือกผลิต Skin จาก Carbon composite ในสวนนี้ ชวยใหปกคงรูปทรงของ 
Airfoil ไวได และมีความแข็งแรงสูง จากจุด 30% Chord ยังคงใช Milar Film เปนวัสดุผิวปก เพื่อความ
สะดวกในการผลิตและรักษาน้ำหนักที่เบาไวได การใชวัสดุ Milar Film ตั้งแต 30% Chord สามารถรักษา
รูปรางของ Airfoil ไวไดดี เนื่องจากในชวงนี้ ไมมีความโคงมากนัก ทำใหการติด Milar Film ไมเกิดการบิดงอ
และคงรูปไปตาม Rib ของปกได  

ทำการทาเรซิ่นเคลือบแมแบบโฟม ผสมเรซิ่นดวยอัตราสวน 2:1 นำเรซิ่นที่ผสมมาทาเคลือบโฟม รอ
ใหเรซิ่น แหงสนิท ดังรูปที่ 5.19 

ทำการผสมเรซิ่น อัตราสวน 100 : 35 และทำการ Hand lay-up ใช Heat lamp เรงการแข็งตัว ใช
อุณหภูมิ 50 องศาเซลเซยีส เปนเวลา 10 นาท ีดังรูปที่ 5.20 
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รูปที่ 5.20 การ Lay up คารบอนไฟเบอร และ การอบ 
 
 
แกะคารบอนไฟเบอรจากแมแบบ แลวนำไปติดกับแผง หนาปกเครื่องบิน โดยใช สเปรยกาว และกาว PVA ทำ
ใหได skin ปกที่ทำจาก carbon fiber โดยสมบูรณ ดังแสดงในรูปที่ 5.21 ทำใหไดโครงสรางของ Human 
Powered Aircraft ที่สมบูรณ มีความแข็งแรง มีผิวปกที่แข็งแรงทนตอแรงทางอากาศพลศาสตร 
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รูปที่ 5.21 skin carbon fiber เมื่อนำมาหุมโครงสราง HPA 
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บทท่ี 6 สรุปและขอเสนอแนะ 
 

งานวิจัยนี ้ไดเสนอแนวคิดโครงสรางอากาศยานพลังมนุษยชนิดปกกลอง (Box Wing Human 
Powered Aircraft) เพ่ือใหไดโครงสรางที่แข็งแรงโดยไมตองมีการใชสาย cable ในการชวยยึดโครงสราง การ
ลด Wing Span จาก HPA ลงครึ่งหนึ่ง ชวยให HPA มีความเปนไปไดในการบินจริงมากขึ้น กระบวนการ
ออกแบบเกิดขึ้น จากนั้นไดมีการทดสอบผลิตข้ันตน พบปญหาที่เกิดกับการผลิต จึงไดทำการเปลี่ยนแบบ ใหได
โครงสรางที่สมบูรณตามเปาประสงค คือไดโครงสราง อากาศยานพลังมนุษยที่มีลักษณะปกกลอง ที่มีความ
แข็งแรง น้ำหนักเบา โดยมีขอสรุปยอย ดังนี ้
 6.1 การใช Finite Element Method แมวาจะมีการทำ Validation เพื่อแสดงถึงความแมนยำ จะ
ยังคงมีปญหาบางอยางที่คาดไมถึงจากการผลิตและประกอบ ทำใหเมื่อประกอบโครงสรางแลวอาจไมเปนดงัท่ี
ไดวิเคราะหไว 
 6.2 โครงสรางปกมีความจำเปนตองใช Spar ที่มีความทนตอ Bending Moment ที่สูงมากเนื่องจาก 
HPA มี Wing Span ที่ยาวมาก  
 6.3 Skin ปก โดยเฉพาะบริเวณชายหนาซึ่งมีความโคงสูง จำเปนตองผลิตจากวัสดุ Composite 
เพ่ือใหคงความแข็งแรงและสภาวะ Aerodynamics 
 6.4 การออกแบบและผลิตอากาศยาน 1 ลำ จะตองใชบุคลากรและทรัพยากรที ่สูงมาก ทุกๆการ
ออกแบบและผลิตแตละชิ้นสวนจะตองไดรับการออกแบบอยางรอบคอบ และคำนึงถึงการผลิตที่จะสามารถ
ผลิตไดจริง องคความรูตางๆที่เกิดขึ้นในการสรางอากาศยาน ชวยสรางพื้นฐานการบินใหเขมแข็ง สามารถ
ถายทอดองคความรูใหกับนักศึกษารุนตอไปได 
 
 
 

ปญหา  อุปสรรค  และ ขอเสนอแนะ 
 ปญหาดานสถานที่ เนื่องจากเดิมอาคารเก็บอากาศยานตั้งอยูบริเวณลานใกลกับ Science Park ไดถูก
นำไปปรับปรุงเปนอาคารอ่ืน มีการสรางทดแทนเปนอาคารเครื่องมือ 16 ซึ่งใชเวลากวา 2 ป ทำใหตองใชพื้นที่
อาคาร High Volt ขางอาคารเครื่องมือ 4-5 เปนพื้นที่ปฏิบัติงานแทน เมื่ออาคาร F16 แลวเสร็จจึงไดยายมา
ปฏิบัติงานท่ี F16 

ปญหาจาก COVID19 ทำใหนักศึกษามาปฏิบัติหนางานในการสรางเครื่องไมได ทำใหเกิดความลาชา 
ปญหาจากการผลิตที่ไมเปนไปตามแบบ เดิมโครงสราง Spar ที่ออกแบบไวเปนทอคารบอน แตเมื่อนำ 
ปญหาพื้นที่ทดสอบ เนื่องจากโครงสรางมีขนาดยาวถึง 18 เมตร หากอยูพื้นที่เดิมจะสามารถทดสอบ

การรับลมได แตพื้นที่ F16 ปจจุบันไมสามารถทดสอบการรับลมได หากมีการพัฒนาตอในระยะที่ 2 จะตอง
คำนึงถึงพ้ืนที่ในการทดสอบ ตัวอากาศยาน จะตองปรับปรุงใหถอดประกอบ และ ขนยายไดงาย  
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