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บทคัดยอ 

 งานวิจัยนี้เปนการศึกษาผลของฟาผาลงบริเวณจมูกเครื่องบินสวนหนาและทําการทดสอบเพื่อ
หาคาอัตราสวนของความยาวของ แอล ดี เอส (Lightning Diverter Strip) ตอความยาวของ
สายอากาศที่เหมาะสม เพ่ือปองกันการเกิดฟาผาในบริเวณจมูกโดมเครื่องบินจําลองที่ใชเสกล 1:40 
จากการทดสอบพบวาอัตราสวนความยาวของ แอล ดี เอส ตอความยาวของสายอากาศที่เหมาะสม
นั้น จะตองมีคามากกวา 1 ข้ึนไป จึงจะสามารถปองกันการเกิดฟาผาในบริเวณดังกลาวได และมุมที่
ปองกันฟาผาไดจะมีคาตั้งแตมุม 15-165 องศา ตามแนวแกนนอนดานหนาของจมูกเครื่องบิน 
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ABSTRACT 
 

 This research is to study the lightning effects on the aircraft nose radome region and determine a 
suitable ratio of lightning diverter strips (LDS) versus antenna length for the protection of the aircraft 
front nose radome. An experiment is conducted using reduced scale of an aircraft model with the ratio 
of 1:40 based on results obtained from experiments, suitable LDS length per antennas with value of 
greater than 1 will have a capability to protect the nose radome from lightning with appropriate angle 
of 15-165 degree configuration. 
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บทนํา 
 

 ปกติอุปกรณส่ือสารในอากาศยานเครื่องบิน เชน สายอากาศ เรดาร และอุปกรณอิเล็กทรอนิกส 
โดยทั่วไปจะติดตั้งอยูบริเวณโดมสวนหนาและสวนทายของเครื่องบิน บริเวณที่จะติดตั้งนั้นในโดมสวนหัว
และสวนทายของเครื่องบินนั้นจะใชวัสดุอ่ืน เชน แกว ไฟเบอรหรือวัสดุอ่ืนที่ไมใชโลหะ จึงทําใหเกิดความ
เสียหายจากการเกิดฟาผาไดถาไมมีการปองกัน จากสถิติการวจิัยของ NASA พบวา การบินเขาไปยัง
บริเวณที่มีพายุฝนฟาคะนองมีโอกาสถูกฟาผาไดมากกวา 50% การถูกฟาผาเปนสัดสวนโดยตรงกับ
ความสูง เมื่อเครื่องบินอยูที่ระดับความสูง 28,000 ฟุต เหนือระดับน้ําทะเลจะมีโอกาสถูกฟาผาสูงที่สุด 
และมักจะเกิดขึ้นในเดือนมีนาคมถึงเดือนกรกฎาคมของทุกๆ ป เมื่อเกิดฟาผาจะเกิดผลดังนี้ 

- นักบินชะงักและตาพรามัวในชั่วขณะ 
- เครื่องมือและอุปกรณทํางานผิดพลาดหรือหยุดทํางาน 
- ระบบส่ือสารเกิดคลื่นรบกวน 
- ถังน้ํามันเกิดความรอนขึ้นขณะฟาผาเกิดไฟไหมและระเบิด 
- เครื่องยนตไหมและไฟฟาสํารองขัดของ 
- โครงสรางของเครื่องบินผิดรูปทรงและเกิดรอยไหม 
- เกิดเสียงดังเกินขนาดและเกิดแรงจากสนามแมเหล็ก 
- ฝาที่ไมใชโลหะเกิดความเสียหายและผิดรูปทรง 

 

ทฤษฎี 
รูปคลื่นฟาผา 

 รูปคล่ืนที่จะกลาวตอไปนี้ เปนรูปคล่ืนที่แสดงฟาผา ซึ่งเปนรูปคล่ืนจริงที่ไดจากการสังเกตฟาผา
ที่เกิดขึ้นจริง ซึ่งเครื่องบินและอากาศยานทั่วๆ ไป จะตองออกแบบใหทนตอการเกิดฟาผาได ให
พิจารณารูปที่ 1 และ 2 

 
 

รูปที่ 1 ภาพถายจากฟาผาจริงเกดิข้ึนที่ New Mexico [ 1 ] 
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 กระแสที่เกิดขึ้นขณะฟาผาแบงออกไดเปนส่ีสวน คือ  
- กระแสสวนที่ 1 จะเปนกระแสสวนที่เริ่มผาเกิดขึ้นระยะแรกจะมีกระแสสูงถึง 200,000 A 

หรือมากกวา และมีชวงเวลาประมาณ 0-500 ไมโครวินาที 
 

t

I

1 2 3 4

 
รูปที่ 2 รูปคลื่นของฟาผาแบงออกเปนสวนตางๆ สี่สวน [1] 

 
- กระแสในสวนที่ 1 จะมีรูปคล่ืนเปนอิมพัลส ดังรูปที่ 3 และมีรูปคล่ืนสวนหนา ดังรูปที่ 4 

 
I I

t t

Peak Current 200 kA

Decay to 50% 68.97

0 to 500 sµ

sµ

Time to Peak 6.3 sµ

Time to 90% 3.0 sµ

Rate of Rise sA /101 11× at 0.5 sµ
Time to 10% 0.151 sµ

Max Rate of Rise WavefrontsA /104.1 11×

 
 
รูปที่ 3 รูปคลื่นกระแสในสวนที่ 1 ซึ่งเปนอมิพัลส         รูปที่ 4 รูปคลื่นกระแสในสวนที่ 1 ซึ่งเปนสวนหนา
ระยะแรก 
 
 กระแสในสวนที่ 1 นั้นสามารถคํานวณขนาดของกระแสและรูปรางระยะแรกไดจากสมการ 
  

)()( 0
btt eeItI −− −= α     (1) 
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เมื่อ 0I  = 218,810 แอมแปร, b  = 6,000,000 วินาที-1, a  = 11,345 วินาที-1, t  = 0-500 ไมโครวินาที 
แทนคาในสมการ (1) จะไดคากระแส PeakI ≈   200,000 แอมแปร 

กระแสสวนที่ 2 จะเปนกระแสที่อยูระหวางกลางสวนที่ 1 และสวนที่ 3 ซึ่งมีกระแสสูงประมาณ 
10,000 แอมแปร มีระยะเวลาอยูในชวง 5 มลิลิวินาที และมีกระแสเฉล่ียประมาณ 2,000 แอมแปร ซึ่ง
คํานวณไดจากสมการ (1) เมื่อ 0I  = 11,300 แอมแปร, b  = 2,000 วินาที-1, a  = 700 วินาที-1, t  = 0-
500 ไมโครวินาที  

I I

t t

Average Current 2000 A

5 ms

Average Current 1000 A

500 ms  
รูปที่ 5 รูปคลื่นของกระแสในชวงที่ 2     รูปที่ 6 รูปคลื่นของกระแสในสวนที่ 3 
 
 กระแสสวนที่ 3 จะเปนสวนที่กระแสไหลอยางตอเนื่องซึ่งมีกระแสสูงประมาณ 1,000 แอมแปร 
ซึ่งอยูในชวงเวลา 500 มิลลิวินาที 
 กระแสสวนที่ 4 จะเปนสวนที่เกิดฟาผาซ้ํา ซึ่งมีคากระแสสูงสุดอีกครั้งถึง 100,000 แอมแปร 
และมีชวงระยะเวลานอยกวา 500 ไมโครวินาท ี
 
I I

t t

Peak Current 100 kA

Decay to 50% 34.48

500 sµ

sµ

Time to Peak 3.179 sµ

Time to 90% 1.497 sµ

Rate of Rise sA /101 11× at 0.25 ms

Time to 10% 0.078 sµ
Max Rate of Rise WavefrontsA /104.1 11×

≤

 
รูปที่ 7 รูปคลื่นของกระแสในสวนที่ 4 ซึ่งเปนสวนที่เกิดฟาผาซ้ํา 
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 จากสวนของรูปคล่ืนทั้งหมดจะเห็นวา สวนของรูปคล่ืนที่จะทําใหอุปกรณหรือชิ้นสวนตาง ๆ 
ของเครื่องบินเสียหายนั้น จะเกิดจากสวนที่ 2 และสวนที่ 3 โดยจะทําใหเกิดความเสียหาย ดังในรูปสวน
ที่ 4 ซึ่งเปนสวนที่เกิดฟาผาซ้ํา และจะสงผลทําใหเกิดระเบิดขึ้นได 
 
วิธีปองกันฟาผาเคร่ืองบิน [2] 
 จากการศึกษาพบวาสามารถปองกันไดโดย 

1. หลีกเล่ียงการบินที่จะบินเขาไปบริเวณที่มีการเกิดฟาผาใหมากที่สุดเทาที่จะทําได 
2. ตรวจสอบสภาพภูมิอากาศวามีความพรอมที่จะบินไดในเวลาเหลานั้นหรือไม 
3. ตัวเครื่องบินควรทําจากวัสดุที่เปนตัวนํา เชน โลหะอลูมิเนียม 
4. ฟาผาจะทําใหเกิดสเตติกชารจที่เครื่องบินซึ่งจะตองทําการกําจัดชารจเหลานั้นใหลด

นอยลงโดยใช static wicks 
5. ในกรณีที่เครื่องบินจะตองใชระบบส่ือสารนั้นตัวเครื่องบิน จะมีบางสวนที่ทําดวยวัสดุที่

ไมใชโลหะเพ่ือปองกันฟาผาบริเวณดังกลาว จะใช แอล ดี เอส เปนตัวปองกัน  
 

แอล ดี เอส (LDS) 
 แอล ดี เอส LDS (Lightning Diverter Strip) เปนวัสดุที่ใชในการปองกันฟาผาเครื่องบิน เพ่ือ
เปนการปองกันอุปกรณส่ือสาร เรดาร และอุปกรณอิเล็กทรอนิกส ปกติแลวอุปกรณส่ือสารอิเล็กทรอนิกส
เหลานี้จะติดตั้งในบริเวณที่ไมใชโลหะเชน สวนหัวของจมูกโดมดานหนา และสวนทายของเครื่องบินถา
ไมมีการปองกันบริเวณเหลานี้อาจเกิดความเสียหายจากฟาผาได แอล ดี เอส มีผลิตและจําหนายโดย
บริษัทที่ผลิตสวนประกอบเครื่องบิน เมื่อตองการติดตั้งกับเครื่องบินชนิดตางๆ นั้นจะตองทําการศึกษา
และทดสอบจริงกอนนําไปใชงาน 
 

วิธีการทดสอบ 
 

1. การทดสอบนี้เปนการหาอัตราสวนของ LDS กับสวนที่เปนเสาอากาศอยูภายในจมูกโดม
สวนหนาที่เหมาะสม 

2. การทดนี้สอบจะใชเครื่องบินเล็กจําลองที่ใชอัตราสวน 1:40 และติดตั้ง แอล ดี เอส ดังรูปที่ 
9 

3. ทําการทดสอบโดยใชเครื่องกําเนิดแรงดันอิมพัลสขนาด 1/50 µ s โดยทําการทดสอบดังนี้ 
3.1 ทดสอบกอนใส แอล ดี เอส โดยตอวงจรการทดสอบดังรูปที่ 10 ที่ระยะหาง =z 20 
cm ทําการปรับมุมตาง ๆ ต้ังแต 0-180 0  จากนั้นทําการเพิ่มแรงดันขึ้นทีละ 10 kV (โดยใช
วิธี Up and down) จนกระทั่งเกิดเบรกดาวน  
3.2 ทดสอบโดยใส แอล ดีเอส ที่มีขนาดอัตราสวนของ แอล ดี เอส ตอความยาวของ
สายอากาศตั้งแต 1/3, 2/3, 1.0, 4/3 ที่ระยะหาง 20 เซนติเมตร ทําการปรับมุมตั้งแต 0-
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180 0  ตามแนวแกนนอน จากนั้นทําการเพิ่มแรงดันของเครื่องกําเนิดอิมพัลสขึ้นทีละ 10 
kV (โดยใชวิธี Up and down) จนกระทั่งเกิดเบรกดาวน 
 

 
 

รูปที่ 8 การติดต้ัง แอล ดี เอส ที่บริเวณจมูกโดมดานหนาของเครือ่งบิน [4] 
 

LDS

045

 
รูปที่ 9 การติดต้ัง แอล ดี เอส จริงที่ใชในการทดสอบบริเวณจมูกโดมดานหนา 

โดยแอล ดี เอส แตละชิ้นทํามุมกนั 45 องศา 
 

คําอธิบายหมายเลขตาง ๆ ในรูปภาพที่ 10 
 หมายเลข 1 เครื่องกําเนิดแรงดันอิมพัลส 4 Stages Stage ละ 125 kV 

 หมายเลข 2 Impulse Resistive voltage divider มีอัตราสวน 1:1000 
 หมายเลข 3 สาย RG11U 
 หมายเลข 4 Oscilloscope 

 หมายเลข 5 ทออลูมิเนียมเสนผาศูนยกลาง 1/2 นิ้ว 
 หมายเลข 6 ทออลูมิเนียมปลายแหลม 
 หมายเลข 7 เครื่องบินจําลองขนาด 1: 40 ที่ใชในการทดสอบ 
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(ก) รูปการตออุปกรณและเครือ่งมอืในการทดสอบ 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

(ข) รูปการทดลองจริง 
 
 

รูปที่ 10 อุปกรณและเครื่องมือทีใ่ชในการทดสอบจริง 
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รูปที่ 11 รูปขยายดานขางแบบของจมูกโดมเครื่องบินสวนหนา [5] 

 
จากรูปที่ 11 ทําการขยายแบบของจมูกโดมเครื่องบินสวนหนาพรอมสายอากาศของ

ระบบสื่อสาร 
เมื่อ v  เปนความยาวของ แอล ดี เอส (cm), x  เปนความยาวของสายอากาศ เทากับ 3 cm อัตราสวน 

xvr /=  และ z  เปนระยะหางจากปลายแหลมถึงสายอากาศ มีคาเทากับ 20 cm ทําการเขียนมุมที่
ปองกัน 
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รูปที่ 12 ระยะหางของแกปและมุมที่ใชทดสอบ 
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รูปที่ 13 มุมที่ทดสอบ เมื่อใส แอล ดี เอส  ที่มีอัตราสวน 1/3 ถึง 4/3 
 

 
 

 
รูปที่ 14 ภาพการทดสอบจริงของฟาผาลงที่ แอล ดี เอส  เมื่อทําการปองกันแลว 

 
สรุป 

จากการทดสอบแรงดันเบรกดาวนที่เกิดขึ้นกับจมูกโดมเครื่องบินนั้น ถาใส แอล ดี เอส ที่มีคา 
r  คือความยาวของ แอล ดี เอส ตอความยาวของสายอากาศ ใหมีคานอยกวาหนึ่ง จะไมสามารถ
ปองกันฟาผาที่สายอากาศได โดยผลจากการทดสอบ พบวา ถาคา r  มีคานอยกวาหนึ่ง แรงดันเบรก
ดาวนจะมีคาใกลเคียงกับแรงดันที่ไมไดใส แอล ดี เอส เขาไปยังจมูกเครื่องบิน ดังนั้นเราตองใส แอล ดี 
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เอส ใหคา r  มากกวาหนึ่งจะทําใหแรงดันฟาผาลดลง ต้ังแตมุม 15 ถึง 165 องศา จึงจะสามารถปองกัน
ฟาผาที่สายอากาศได 
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