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บทคัดย่อ 

อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง (Tail- Sitter VTOL UAV) เป็นหน่ึงในนวตักรรมดา้นเทคโนโลยี

อากาศยานไร้คนขบัท่ีมีแนวโน้มไดรั้บความนิยมสูงในการพฒันาเพ่ือนาํไปประยุกต์ใชง้านในภารกิจท่ีหลากหลายรูปแบบ 

ทั้งน้ีเน่ืองจากมีขนาดกระทดัรัด นํ้ าหนกัเบา พกพาสะดวก และระบบไม่ซับซ้อน  ในขณะท่ียงัคงไวซ่ึ้งสมรรถนะดา้นระยะเวลา

การบินปฏิบติัภารกิจท่ีเหมาะสม แต่การพฒันาอากาศยานไร้คนขบัประเภทน้ีให้ตอบโจทยภ์ารกิจ มีความยากและทา้ทาย 

โดยเฉพาะอย่างย่ิงความซับซ้อนดา้นการออกแบบ ดงันั้น งานวิจยัน้ีจึงมีวตัถุประสงค์เพ่ือสร้างกระบวนการออกแบบเชิง

หลกัการของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง ท่ีมีความง่าย ไม่ซับซ้อน และ มีวิธีการแบบตรง ๆ ใน

ระเบียบวิธีการออกแบบเชิงหลกัการอย่างเป็นขั้นตอน รวมถึงการสร้างกราฟขอบเขตสมรรถนะอากาศยานสําหรับเลือกจุด

ท่ีเหมาะสมสําหรับการออกแบบอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง มากไปกว่านั้น ในงานวิจยัน้ีไดป้ระยุกต์ใช้

กระบวนการวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์โดยการคาํนวณพลศาสตร์ของไหล (Computational Fluid Dynamics, CFD) เขา้

กบัระเบียบวิธีการออกแบบเชิงหลกัการ ทั้งน้ีเพ่ือเปรียบเทียบผลการคาํนวณกบัการประมาณค่าเร่ิมตน้อากาศพลศาสตร์

และสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขบั เพ่ือยืนยนัความเช่ือถือไดข้องผลลพัธ์กระบวนการออกแบบ  ซ่ึงผลลพัธ์จากระเบียบ

วิธีการออกแบบเชิงหลกัการแสดงให้เห็นถึงความง่ายและความรวดเร็วในการเลือกจุดท่ีเหมาะสมเพ่ือใชใ้นการกาํหนดขนาด

รูปร่างอากาศยานไร้คนขบั และกาํลงัขบัของระบบขบัเคล่ือนอากาศยาน โดยปราศจากความซับซ้อนของกระบวนการ

ออกแบบเม่ือเปรียบเทียบกบักระบวนหาจุดท่ีเหมาะสมโดยใชร้ะเบียบวิธีเชิงตวัเลข 

คําสําคัญ: อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง, การออกแบบเชิงหลกัการ, อากาศพลศาสตร์, โปรแกรมคาํนวณ

พลศาสตร์ของไหล 

Abstract 

Tail-Sitter VTOL unmanned aerial vehicle (Tail-Sitter VTOL UAV) is one of the most popular UAV novel 

technology for various missions. Compact size, light weight, user-friendly, and reasonable flight endurance of this 

configuration are the main reasons for many applications. However, design methodology to meet the mission’s 

requirements for this type of UAV is the most difficult and challenge, especially complexities of the design processes. The 

purpose of this paper is to develop a conceptual design process for Tail-Sitter VTOL UAV. This methodology is simple 

and straightforward methodology to generate a design procedures and performance constraint diagram for selecting the 
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critical performance parameters for Tail-sitter VTOL UAV systems. Moreover, to ensure the design methodology, 

computational fluid dynamics (CFD) is also integrated into design processes to analyze the aerodynamics of layout design. 

It also allows the designer to verify initial aerodynamic estimations and performance analysis. As a result, this methodology 

provides rapid selection of the optimum preliminary sizing parameters without the complexities compared with the 

traditional numerical optimization methods. 

Keywords: Tail-Sitter VTOL UAV, Conceptual Design, Aerodynamics, Computational Fluid Dynamic 

ศัพท์เฉพาะ 

𝐴𝐴  =   พ้ืนท่ีหมุนใบพดั, 𝑚𝑚2 

𝐴𝐴𝐴𝐴 =   อตัราส่วนระหว่างกลางปีกชยาเฉล่ีย 

𝐶𝐶𝑑𝑑  =   สัมประสิทธ์ิแรงตา้นปีกเฉล่ีย 

𝐶𝐶𝑑𝑑𝐵𝐵  =   สัมประสิทธ์ิแรงตา้นใบพดัเฉล่ีย 

𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷𝐷=   สัมประสิทธ์ิแรงตา้นติดตวั 

𝑒𝑒  =   ประสิทธิภาพการกระจายแรงบนปีก 

𝐾𝐾 =   1/𝜋𝜋𝜋𝜋𝜋𝜋𝜋𝜋 

𝑘𝑘𝑖𝑖  =   ค่าตวักระกอบพลงังานเหน่ียวนาํ 

𝑆𝑆 =   พ้ืนท่ีปีก, 𝑚𝑚2 

𝑉𝑉,𝑉𝑉∞  =   ความเร็วการบินแนวระดบั, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑉𝑉𝑠𝑠  =   ความเร็วร่วงหล่น, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑉𝑉𝑦𝑦 =   ความเร็วท่ีใชใ้นการไต่ระดบั, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑉𝑉𝑦𝑦,𝑐𝑐 =   ความเร็วการไต่ในระดบักาํหนด, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑉𝑉𝑖𝑖 =   ความเร็วเหน่ียวนาํใบพดั, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑉𝑉𝑡𝑡𝑖𝑖𝑝𝑝 =   ความเร็วปลายปีกใบพดั, 𝑚𝑚/𝑠𝑠 

𝑊𝑊 =   นํ้าหนกัอากาศยาน, 𝑁𝑁 

𝑊𝑊𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸=   นํ้าหนกัเปล่าอากาศยาน, 𝑁𝑁 

𝑊𝑊𝑇𝑇𝑇𝑇 =   นํ้าหนกัรวมบรรทุกขึ้นอากาศยาน, 𝑁𝑁 

𝜂𝜂𝑝𝑝  =   ประสิทธิภาพใบพดั 

𝜂𝜂𝑚𝑚  =   ประสิทธิภาพมอเตอร์ 

𝜌𝜌𝑜𝑜   =   ความหนาแน่นอากาศท่ีความสูงระดบั 

                     นํ้าทะเล, 𝑘𝑘𝑘𝑘/𝑚𝑚3 

𝜌𝜌𝑐𝑐  =   ความหนาแน่นอากาศท่ีระดบัความสูง 

                       การบินลอยตวั, 𝑘𝑘𝑘𝑘/𝑚𝑚3 

𝜎𝜎 =   อตัราส่วนความแขง็ใบพดั 

𝜎𝜎𝒂𝒂𝒂𝒂𝒂𝒂  =   ความหนาแน่นอากาศสัมพทัธ์ 

𝜇𝜇 =   𝑉𝑉∞ cos(𝛼𝛼) /𝑉𝑉𝑡𝑡𝑖𝑖𝑝𝑝 

𝜃𝜃𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡𝑡 =   มุมเปล่ียนท่าทางการบิน 
𝛼𝛼 =   มุมท่ีกระแสอากาศกระทาํต่อจานใบพดั 

P  =   ความดนัท่ีอากาศยาน 

Patm =   ความดนับรรยากาศรอบขา้ง 

 

1. บทนํา 

ปัจจุบนั อากาศยานไร้คนขบัเป็นนวตักรรมท่ีตอบโจทย์

ยุทธศาสตร์ชาติดา้นเทคโนโลยีป้องกนัประเทศ ซ่ึงนอกเหนือ 

จากการใช้งานในภารกิจด้านความมั่นคงแล้ว ยงัเป็น

เทคโนโลยีนาํร่องในดา้น Dual-Use Technology ท่ีนาํไปใชง้าน

ในดา้นกิจการพลเรือน ทั้งน้ีเพ่ือแกปั้ญหาในระดบัชาติได้

เช่น การบินลาดตระเวนทางอากาศเชิงรุกเพ่ือการป้องกนั

การบุกรุกเขตป่าสงวน การสํารวจทรัพยากรธรรมชาติและ

สัตวป่์าและการบินลาดตระเวนเฝ้าตรวจแจง้เตือนปัญหา

ไฟป่าและหมอกควนั เป็นตน้ โดยเฉพาะอย่างย่ิงอากาศยาน

ไร้คนขบัขนาดเล็ก ซ่ึงใช้ระบบขบัเคล่ือนดว้ยชุดมอเตอร์

ไฟฟ้าและใบพดัโดยอาศยัแหล่งพลงังานจากแบตเตอร่ี

เป็นแหล่งพลงังานหลกั อากาศยานไร้คนขบัประเภทน้ีมีจุดแขง็

ในดา้นความคล่องตวัในการปฏิบตัิภารกิจ ใช้งานง่าย 

มีอตัลกัษณ์ดา้นความเงียบในการปฏิบติัภารกิจ รวมไปถึง

มีมูลค่าในการซ่อมแซมบาํรุงตํ่า ซ่ึงปัจจุบนั นวตักรรมดา้น

อากาศยานไร้คนขบัพลงังานไฟฟ้าขนาดเล็กได้พฒันา

อย่างต่อเนื่องเพื่อเพิ่มขีดความสามารถ และตอบสนอง

กบัภารกิจดา้นต่าง ๆให้มีสมรรถนะและประสิทธิภาพมาก

ย่ิงขึ้น 

อากาศยานไร้คนขับขนาดเล็กขึ้ น-ลงทางด่ิง (Vertical 

Take-Off and Landing, VTOL)  เป็นหน่ึงในนวัตกรรมด้าน

เทคโนโลยี อากาศยานไร้คนขับท่ีถูกพัฒนาขึ้ นให้มีขีด

ความสามารถในการปฏิบติัภารกิจขึ้น-ลงในพ้ืนท่ีจาํกดั เช่น 

พ้ืนท่ีในเขตป่าสงวน อุทยานแห่งชาติ แนวตะเข็บชายแดน 

เป็นตน้ รวมถึงพ้ืนท่ีท่ีไม่มีสนามบินในการใช้ว่ิงขึ้นและลง

จอด เม่ือพิจารณารูปแบบของอากาศยานไร้คนขบัประเภทน้ี 
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อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง หรือ Tail- 

Sitter VTOL UAV (ดงัรูปท่ี 1) มีแนวโน้มไดรั้บความนิยมสูง

ในการพัฒนาเ พ่ื อนําไปประยุกต์ ใช้งานในภารกิ จ ท่ี

หลากหลายรูปแบบ ทั้งน้ีเน่ืองจากมีขนาดกระทดัรัด นํ้ าหนกั

เบา พกพาสะดวก และระบบไม่ซับซ้อน ในขณะท่ียงัคงไวซ่ึ้ง

สมรรถนะดา้นระยะเวลาการบินปฏิบติัภารกิจท่ีเหมาะสมซ่ึง

เป็นผลท่ีเกิดขึ้นโดยตรงจากการออกแบบรูปทรงอากาศยานไร้

คนขบัท่ีมีลกัษณะ เหมือนการออกแบบอากาศยานไร้คนขบั

แบบปีกตรึงโดยทัว่ไป แต่มีความแตกต่างกนัตรงลกัษณะการ

บินในช่วง เปล่ียนผ่านจากท่าทางการบินขึ้นลงในลักษณะ

แนวด่ิง (Vertical Flight) แล้วค่อยเปล่ียนเป็นการบินแบบ

แนวนอน (Horizontal Flight) หรือการบินตรงระดับใน

ทา้ยท่ีสุด ดงัแสดงในรูปท่ี 2 

 

 

รูปท่ี 1 อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

 
 

รูปท่ี 2  รูปแบบท่าทางการบินของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง

แนวด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

จากท่าทางการบินของอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก

ขึ้น-ลงทางด่ิงแบบหางตั้งในรูปท่ี 2 แสดงให้เห็นถึงการ

ผสมผสานถึงจุดแขง็ของอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน

ในการขึ้น-ลงทางด่ิง และจุดแข็งด้านสมรรถนะการบิน

ทนทาน (Endurance) ของอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกตรึง

ไดอ้ย่างลงตวั อย่างไรก็ตามการพฒันาอากาศยานไร้คนขบั

ประเภทน้ีให้ตอบโจทยภ์ารกิจ มีความยากและทา้ทาย ทั้ง

ในแง่ของการออกแบบอากาศยานไร้คนขับ ท่ีมีความ

ถูกตอ้งและเช่ือถือได ้รวมถึงการใชเ้วลาในการออกแบบท่ี

มีความเหมาะสม ลดความซับซ้อนในการออกแบบ 

นอกจากน้ีความเขา้ใจในหลกัอากาศพลศาสตร์ท่ีซับซ้อน

ในช่วงการบินเปล่ียนผา่นหรือ Transition Flight เป็นกุญแจ

สาํคญัเพ่ือประกอบการพิจารณาในการออกแบบ 

จากการศึกษางานวิจัยท่ีเก่ียวข้องกับอากาศยานไร้

คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง [1–5] พบว่ามีงานวิจยั

จาํนวนมากไดแ้สดงผลงานวิจยัและพฒันาอากาศยานไร้

คนขบัประเภทน้ีในหลากหลายรูปแบบ ยกตัวอย่าง เช่น 

อากาศยานไร้คนขับขึ้ น-ลงทางด่ิง Martial Tailsitter ท่ี

พฒันาโดย University of Surrey[1]  อากาศยานไร้คนขบั

ขึ้ น - ล ง ทา ง ด่ิง  T-wing [2] แ ล ะ  Bidule [3] พัฒนาโดย 

University of Sydney ITU-Tailsitter จาก Istalbul Technical 

University [4] และ ATOMS Tailsitter ท่ีพัฒนาจาก Delft 

University of Technology [5] แต่อย่างไรก็ตาม ในบรรดา

งานวิจยัท่ีกล่าวมาน้ี มีเพียง อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทาง

ด่ิง Martial Tailsitter [1] T-wing [2] และ ITU-Tailsitter [4] 

ท่ีมีการเสนอถึงท่ีมาของกระบวนการออกแบบเชิงหลกัการ

และมีแหล่งขอ้มูลอา้งอิงท่ีเปิดเผย นอกจากน้ี ในแง่ของการ

บินและการควบคุมอากาศยานไร้คนขับขึ้ น-ลงทางด่ิง

ประเภทน้ี Dizhou 2012 [6] ไดเ้สนอวิธีการปรับพ้ืนบงัคบั 

(Control Surface) เพ่ือใช้ในการเปล่ียนท่าทางการบินจาก

แนวด่ิงเป็นแนวระดบั หรือช่วง Transition Flight เพ่ือลด

กลไกการขบัเคล่ือนการเปล่ียนท่าทางการบินจากการใช้ 

ปรับเอียงมอเตอร์หรือปีก ซ่ึงส่งผลให้ลดนํ้าหนกัและความ

ซบัซอ้นของอุปกรณ์ ทางกลไดเ้ป็นนยัสาํคญั นอกจากน้ีใน

งานวิจยัน้ีพบว่า ระบบขบัเคล่ือนอากาศยานไร้คนขบัขึ้นลง

ทางด่ิงหางตั้งท่ีมีใบพดัจาํนวนใบพดั 2 ใบ ท่ีติดตั้งบนปีก

ทั้ง 2 ขา้ง ทาํให้อากาศยานรักษาเสถียรภาพการบินแนวด่ิง

ได้ดีท่ีสุดเม่ือเปรียบเทียบกับการติดตั้งระบบขบัเคล่ือน

รูปแบบอ่ืน ๆ 
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สําหรับงานวิจยัในดา้นการออกแบบ Stone R.H., 1999 

[7] ไดแ้สดงวิธีการออกแบบอากาศยานไร้คนขบัประเภท

หางตั้งท่ีมีรูปแบบเป็น Canard หรือชุดควบคุมเสถียรภาพ

ในแนวระดบัท่ีติดตั้งอยู่ส่วนหนา้ของอากาศยานโดยใชวิ้ธี 

Multidiscipline Optimization ซ่ึงวิธีการน้ีมี 36 ค่าตัวแปร   

ท่ีเปล่ียนแปลงได ้และมีค่าคงท่ีถึง 75 ค่า ในสมการท่ีรวม

ค่านํ้าหนกัของชุดอุปกรณ์ต่าง ๆ และโครงสร้างอากาศยาน

ไร้คนขับ Bo w et al., 2015 [8] ได้เสนอวิธีการออกแบบ

อากาศยานประเภทน้ีโดยใชวิ้ธีการหาจุดท่ีเหมาะสมโดยใช้

การประมาณนํ้าหนกัรวมสุทธิของอากาศยานไร้คนขบั เป็น 

Objective Function เพ่ือหาตวัแปรในการกาํหนดขนาดของ

อากาศยานไร้คนขบัท่ีเหมาะสม ผลลพัธ์ของวิธีการไดถู้ก

นาํไปใชใ้นการปรับเทียบกบัอากาศยานไร้คนขบัท่ีไดมี้การ

พฒันาแลว้เช่น อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงหางตั้ง T-

wing [2] และ ITU-Tailsitter [4] เ ป็นต้น ทั้ ง น้ี เ พ่ือสร้าง

ความเ ช่ือถือได้ของกระบวนการออกแบบ Luk S. et 

al.,2020 [9] ไดเ้สนอวิธีการออกแบบขั้นตน้ของอากาศยาน

ไร้คนขบัประเภทหางตั้ง โดยใช้วิธีการหาจุดท่ีเหมาะสม

หรือ Optimization Method โดยสามารถลดระยะเวลาใน

การออกแบบลงไดเ้ฉล่ีย 55 เปอร์เซ็นต ์เม่ือเปรียบเทียบกบั

เวลาในการหาชุดอุปกรณ์ท่ีเหมาะสม ทั้งน้ีเพ่ือแกปั้ญหา

การออกแบบต้นแบบอากาศยานไร้คนขับท่ีมีความคาด

เคล่ือนไปจากความจริง 

จากการศึกษางานวิจยัท่ีกล่าวมาขา้งตน้พบว่า ระเบียบ

วิธีกระบวนการออกแบบ [2–4] สามารถตอบโจทยใ์ห้ไดม้า

ซ่ึงขนาดและรูปร่างของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิง

แบบหางตั้งและสร้างความน่าเช่ือถือของกระบวนการ

ออกแบบ แต่อย่างไรก็ตามการออกแบบดว้ยวิธีการหาค่าท่ี

เหมาะสมท่ีสุดยงัมีความซับซ้อนในรูปแบบของสมการ

ทางคณิตศาสตร์และมีความยาก ท่ีจะนําไปใช้ในการ

ออกแบบได้ในเวลาจาํกัด รวมถึงจําเป็นต้องมีการเขียน

โปรแกรมเพ่ือสามารถสร้างระเบียบวิธีในการคาํนวณโดย

ใช้โปรแกรมคอมพิวเตอร์ได้ นอกจากน้ีระเบียบวิธีการ

ออกแบบในแหล่งข้อมูล [2–4] โดยส่วนใหญ่ ไม่ได้รวม

การคาํนวณอากาศพลศาสตร์เชิงลึกของผลลพัธ์ท่ีไดจ้าก

กระบวนการออกแบบเชิงหลกัการ ซ่ึงเป็นกุญแจสําคญัใน

การวิเคราะห์สมรรถนะอากาศยานในเบ้ืองตน้ท่ีตอบโจทย์

กบัความตอ้งการของภารกิจท่ีกาํหนดไวต้ั้งแต่ตน้ 

ดงันั้น งานวิจยัน้ีมีวตัถุประสงค์ในการสร้างระเบียบวิธี

กระบวนการออกแบบเชิงหลกัการท่ีมีความง่าย ไม่ซับซ้อน 

เม่ือเปรียบเทียบกบักระบวนการออกแบบโดยวิธีการหาค่าท่ี

เหมาะสมท่ีสุด ในขณะท่ียงัคงไว้ซ่ึงความเช่ือถือได้ของ

กระบวนการออกแบบ นอกจากน้ียงัรวมกระบวนการวิเคราะห์

อากาศพลศาสตร์อย่างละเอียดโดยการคาํนวณพลศาสตร์ของ

ไหล (Computational Fluid Dynamics, CFD) เข้ากับระเบียบ

วิธีการออกแบบเชิงหลกัการ ทั้งน้ีเพ่ือตรวจสอบความเช่ือถือ

ไดข้องผลลพัธ์กระบวนการออกแบบ 

 

2. วิธีดําเนินการวิจัย 

2.1. แผนผังวงจรกระบวนการออกแบบเชิงหลักการของ

อากาศยานไร้คนขับขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ ง  

(Tail-Sitter VTOL UAV) 

งานวิจยัน้ีไดเ้สนอแผนผงัวงจรระเบียบวิธีกระบวนการ

ออกแบบเชิงหลกัการของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิง

ประเภทหางตั้งท่ีใชพ้ลงังานไฟฟ้าเป็นเป็นแหล่งพลงังานหลกั 

โดยเนน้ขั้นตอนกระบวนการตามแผนผงัดงัรูปท่ี 3 

 

 
รูปท่ี 3  แผนผงัวงจรระเบียบวิธีกระบวนการออกแบบ 

เชิงหลกัการของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 
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จากรูปท่ี 3 สามารถแสดงรายละเอียดของแต่ละขั้นตอนได้

ดงัน้ี 

2.1.1 การกําหนดความต้องการและรูปแบบการปฏิบัติ

ภารกิจของอากาศยานไร้คนขบั (User’s Requirements and 

Mission Profile) 

ในงานวิจยัน้ีตอ้งการออกแบบอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง

ทางด่ิงประเภทหางตั้งท่ีมีลกัษณะระบบขบัเคล่ือน แบบ 2 

ใบพดั (ดงัรูปท่ี 1) เพ่ือใช้ในภารกิจลาดตระเวน เฝ้าตรวจ

และคน้หา ซ่ึงมีรูปแบบการบินปฏิบติัภารกิจดงัรูปท่ี 4 รวมถึง

ได้กาํหนดความต้องการเพื่อใช้ในการออกแบบอากาศ

ยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้งไวด้งัน้ี 

 อากาศยานไร้คนขบัต้นแบบต้องมีนํ้ าหนักรวม

ไม่เกิน  4 กิโลกรัม และมีความยาวปีกไม่เกิน 1.2 

เมตร ทั้งน้ีเพ่ือความสะดวกในการขนส่งและง่าย

ต่อการใช้งาน รวมถึงสามารถใช้ปฏิบติัภารกิจดว้ย

จาํนวนคนเพียง 1–2 คน 

 สามารถบรรทุกสัมภาระไดสู้งสุด 800 กรัม 

 สามารถบินทาํภารกิจไดน้านมากกว่า 1 ชัว่โมง 

 มีอตัราการไต่ในการขึ้น-ลงทางด่ิงดว้ยความเร็ว 1 

เมตร/วินาที 

 ความสูงในการบิน 150–350  เมตร 

 บินเดินทางด้วยความเร็ว 16 เมตรต่อวินาที และ

ความเร็วร่วงหล่นตํ่ากว่า 12  เมตรต่อวินาที 

 

 
รูปท่ี 4 รูปแบบการปฏิบติัภารกิจของอากาศยาน 

ไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

2.1.2 การประมาณค่าเร่ิมต้นนํ้ าหนักรวม (Initial Weight 

Estimation)  

วิธีการประมาณค่าเร่ิมตน้ของนํ้ าหนกัรวมอากาศยานก่อน

ขึ้นบิน สามารถแบ่งตามประเภทของอากาศยานท่ีต้องการ

ออกแบบ ซ่ึงประกอบดว้ย 2 วิธีหลกั  ๆไดแ้ก่วิธีการประมาณค่า

นํ้ าหนกัของอากาศยานประเภทท่ีใชน้ํ้ามนัเช้ือเพลิงเป็นแหล่ง

พลงังานหลกั อา้งอิงตามทฤษฎีของ Raymer, D., 2012  [10] 

ซึ่ ง ใ ชห้ลักการคํานวณจากวิธี Fuel Weight Fraction ทั้ งน้ี

เน่ืองจากอากาศยานมีนํ้ าหนักท่ีไม่คงท่ีระหว่างทาํการบิน

เดินทางเ น่ืองจากการใช้นํ้ ามันเ ช้ือเพลิง และวิธีการ

ประมาณค่านํ้ าหนักของอากาศยานที่ใช้พลงังานไฟฟ้า 

(Electrical Engine UAV) ตามทฤษฎีของ Giuseppe [11] ซ่ึง

ใช้หลกัการคาํนวณจากค่าขอ้มูลทางสถิติของอตัราส่วน 

อุปกรณ์บรรทุก (Payload) เทียบต่อค่านํ้ าหนักรวมของ

อากาศยาน หรือ Payload Weight Fraction ซ่ึงจากวิธีการ

ประมาณค่านํ้ าหนกัของอากาศยานตามท่ีกล่าวขา้งตน้ ใน

งานวิจยัน้ีจะเลือกใชวิ้ธีการประมาณค่านํ้ าหนกัของอากาศ

ยานท่ีใช้พลงังานไฟฟ้าตามทฤษฎีของ Giuseppe [11] 

เนื่องจากอากาศยานไร้คนขบัใชพ้ลงังานไฟฟ้าในการ

ขบัเคล่ือน และนํ้ าหนักของอากาศยานจะมีค่าคงท่ีตลอด

ในระหว่างทาํการบินเดินทาง โดยมีรายละเอียดขั้นตอน

ยอ่ยดงัต่อไปน้ี 

1.) การสาํรวจขอ้มูลทางสถิติของอตัราส่วนนํ้ าหนกัระวาง

บรรทุก (Payload) ต่อนํ้ าหนักรวมของอากาศยาน (Take off 

Gross Weight) ท่ีใชว้สัดุชนิดต่าง ๆ ในการทาํโครงสร้าง [11] 

เช่น วสัดุผสมโฟม และไม้บัลซ่า เป็นต้น โดยมีข้อมูลทาง

สถิติดงัแสดงในตารางท่ี 1 

 

ตารางท่ี 1  ขอ้มูลทางสถิติของอตัราส่วนนํ้ าหนกับรรทุก 

ต่อนํ้าหนกัรวมของอากาศยานจากชนิดของวสัดุ [11]  

TIPICAL FRACTIONS PAYLOAD 

COMPOSITE 15 – 20 % 

BALSA 8 – 10 % 

FOAM < 8 % 

 

2) การเลือกอตัราส่วนนํ้ าหนักระวางบรรทุกต่อนํ้ าหนัก

รวมของอากาศยาน โดยจากขอ้มูลทางสถิติในตารางท่ี 1 ใน

งานวิจัยน้ีจะเลือกใช้ Payload Weight Fraction เท่ ากับ 20 

เปอร์เซ็นต ์เน่ืองจากเหตุผล 2 ประการ คือ 

2.1) งานวิจัยน้ีใช้ว ัสดุผสม (Composite Material) เป็น

โครงสร้างหลกั จึงสามารถเลือกใชค้่าอตัราส่วนนํ้าหนกัระวาง

Loiter

Vertical Take-off

Vertical Landing

Cruise

Climb

Cruise

Descend

View
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บรรทุกต่อนํ้ าหนักรวมของอากาศยาน อยู่ในช่วง 15 – 20 

เปอร์เซ็นต ์ซ่ึงนํ้าหนกัรวมบินขึ้นของอากาศยาน สามารถแบ่ง

นํ้ าหนักของส่วนประกอบต่าง ๆ ได้ทั้ งหมด 4 ส่วน คือ 

นํ้าหนกัของชุด Avionics และ Payload นํ้าหนกัของโครงสร้าง

อากาศยาน นํ้ าหนักของแบตเตอร่ี และนํ้ าหนักของชุด

ขบัเคล่ือนอากาศยาน (มอเตอร์และใบพดั) ดงัแสดงในรูปท่ี 5 

 

 

 
 รูปท่ี 5  ส่วนประกอบของนํ้าหนกัรวมของอากาศยานไร้คนขบั

ทั้งหมด 4 ส่วน 

 

2.2) จากการศึกษาฐานข้อมูลของการสํารวจตลาด 

(Market Survey) ของอากาศยานไร้คนขับขึ้น-ลงทางด่ิง

ประเภทหางตั้ ง ท่ีใช้พลังงานไฟฟ้าเป็นตัวขับเคล่ือน

ทั้ งหมด 6 รูปแบบ  [11] พบว่า ค่าเฉล่ียของอัตราส่วน

อุปกรณ์บรรทุก (Payload) เทียบต่อค่านํ้ าหนักรวมของ

อากาศยาน หรือค่า WP/WTO มีค่าเฉล่ียประมาณ 0.21 หรือ 

21 เปอร์เซ็นต์ ดังตารางท่ี 2 ซ่ึงมีค่าใกล้เคียงและความ

สอดคลอ้งกบัฐานขอ้มูลทางสถิติในตารางท่ี 1 

 

ตารางท่ี 2  ขอ้มูลทางสถิติของอตัราส่วนนํ้าหนกับรรทกุตอ่

นํ้าหนกัรวมของอากาศยาน [11]  

UAV Wingspan 

(m) 

TOW 

(kg) 

PL 

(kg) 

Endurance

(mins) 

Cruise 

(m/s) 

Wp/Wt 

Hong hu 0.9 2 0.4 38 15 0.2 

Wingtra 

One 

1.25 3.7 0.8 58 16 0.22 

Alfa 

Pixhawk 

1.2 1.8 0.4 30 12 0.22 

ตารางท่ี 2  ขอ้มูลทางสถิติของอตัราส่วนนํ้าหนกับรรทกุตอ่

นํ้าหนกัรวมของอากาศยาน [11] (ต่อ) 

UAV Wingspan 

(m) 

TOW 

(kg) 

PL 

(kg) 

Endurance

(mins) 

Cruise 

(m/s) 

Wp/Wt 

xCraft x2 

Geo 

0.84 1.27 0.3 45 20 0.24 

Atmos 

Marlyn 

1.6 5.7 1 50 12.5 0.18 

Quantix 1 2.26 0.5 45 16.6 0.22 

 0.212 

 

ดังนั้นจากการกําหนดค่าอุปกรณ์บรรทุกหรือค่านํ้ าหนัก 

Payload ในขั้นตอนท่ี 1 (ประมาณ 0.8 กิโลกรัม) สามารถ

คํานวณหาค่ านํ้ าหนักรวมของอากาศยานได้โดย มี

ค่าประมาณนํ้ าหนักรวมอากาศยาน =  0.8 / 0.21  = 3.8 

กิโลกรัมก่อนว่ิงขึ้น (Take-off  weight) 

นอกจากน้ี ทางคณะผู ้วิจัยยงัสามารถกําหนดนํ้ าหนัก

เร่ิมตน้จากการประมาณนํ้ าหนกัของอุปกรณ์แต่ละชนิดในรูป

ท่ี 5 ไดด้งัปรากฎในตารางท่ี 3 

 

ตารางท่ี 3 การประมาณค่านํ้ าหนักบรรทุกขึ้นเร่ิมต้นของ

อากาศยาน 

Main Components Sub-Components  Weight (g) 

Avionics + Payload     

  Servos x2 150 

  Receiver 100  
Flight Control 100 

  Speed Control 100 

  Gimbal 800 

Battery     

  Li-po Battery 950 

Propulsion Group     

  Vertical Thrust 

Motor x2 

600 

Airframe     

  Empty Airframe 1,000 

Initial Total Weight  3,800 

Fixed Mass 

(Avi+Payload) 

Mass of plane 

Structure 

Mass of Battery 

 

Mass of 

Propulsion Group 

 

Takeoff Weight 
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2.1.3 การประมาณค่าสมรรถนะวิกฤติ ของอากาศยานไร้

คนขับขึ้ น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ ง (Estimation of Critical 

Performance) 

ขั้นตอนน้ีเป็นหัวใจสําคญัของกระบวนการออกแบบเชิง

หลกัการของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

จากท่ีกล่าวไปแลว้ในหวัขอ้ท่ี 1 อากาศยานไร้คนขบัมีรูปแบบ

การบินท่ีผสมผสานระหว่างอากาศยานแบบปีกหมุนในการ

ขึ้น-ลงทางด่ิงและการบินในลกัษณะแบบปีกตรึงในการบิน

เดินทาง ดงันั้นในงานวิจยัน้ีไดก้าํหนดหลกัการในการเลือกใช้

สมการสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขับท่ีเป็นลักษณะ

ลูกผสมระหว่างอากาศยานแบบปีกหมุนและปีกตรึ ง 

เคร่ืองยนต์ใบพดัเขา้ดว้ยกนั ซ่ึงอา้งอิงจาก Johnson W., 1980 

[12] และ Raymer, D., 2012 [10] ทั้ งน้ีเพ่ือหาจุดท่ีเหมาะสม

ของค่าตวัแปรท่ีสาํคญัท่ีประกอบดว้ย ค่า Power loading (W/P) 

ค่า Wing Loading (W/S) และ ค่า Disk Loading (W/A) ซ่ึงตัว

แปรเหล่าน้ีสามารถนาํไปใชใ้นการคาํนวณกาํหนดขนาดและ

รูปร่าง รวมทั้งกาํลงัของระบบขบัเคล่ือนของอากาศยานไร้

คนขบัไดต้่อไป 

1) สมการขอบเขตของสมรรถนะอากาศยานแบบปีก

หมุน (Rotorcraft Performance Constraints Equation) 

ในการกาํหนดหาขนาดของอากาศยานแบบปีกหมุน

ขึ้ นลงทางด่ิง Karmal M.A. และ Alex,R., 2018 [13] ได้เสนอ

รูปแบบสมการสมรรถนะเพ่ือกาํหนดขอบเขตการกาํหนด

ขนาดใบพดัและระบบขบัเคล่ือนอากาศยานโดยอา้งอิงสมการ

พ้ืนฐานสมรรถนะของอากาศยานแบบปีกหมุน [12] ซ่ึงใน

รูปแบบการบินของอากาศยานแบบปีกหมุน นั้นจะมีท่าทาง

การบินแบบขึ้นลงทางด่ิง และบินรักษาระดบัแบบลอยตัว

ในแนวดิ่ง ดังนั้นจาํเป็นตอ้งนําสมการสมรรถนะของ

อากาศยานปีกหมุนพ้ืนฐานมาคาํนวณโดยอา้งอิงจากทฤษฎี

อากาศยานแบบปีกหมุน [12] ซ่ึงสมการสมรรถนะจะเป็น

ตัวกาํหนดขนาดของกาํลงัระบบขบัเคล่ือนท่ีเหมาะสมและ

เพียงพอในการยกนํ้ าหนักอากาศยานที่ประมาณไว ้โดย

สมการเหล่าน้ี  ประกอบด้วย  สมการสมรรถนะการ

ลอยตัวน่ิงของอากาศยาน (Hovering Flight Performance)

สมการสมรรถนะการบินไต่ขึ้น-ลงแนวด่ิง (Vertical Climb 

Flight  Performance) สมรรถนะการบินไปข้างหน้าด้วย

ท่าทางแบบปีกหมุน (Transition Flight Performance)

และ สมรรถนะการบินลอยตวัในระดบัความสูงท่ีกาํหนด 

(Hovering Ceiling) โดยมีสมการสมรรถนะดงัต่อไปน้ี 

1.1) สมการท่ี (1) สมรรถนะการลอยตัวน่ิงของอากาศ

ยาน (Hovering Flight Performance) 
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1.2) สมการท่ี (2) สมรรถนะการบินไต่ขึ้น-ลงแนวด่ิง

(Vertical Climb Flight Performance) 
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1.3) สมการท่ี (3) สมรรถนะการลอยตวัท่ีความสูงกาํหนด 

(Hovering Ceiling Performance) 
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1.4) สมรรถนะการบินไปขา้งหน้าดว้ยท่าทางแบบปีก

หมุน (Transition Flight Performance) ดงัสมการท่ี (4) 
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จากสมการ ท่ี  ( 1)–(4) เ พ่ือให้ ง่ ายต่อการคําน ว ณ 

จาํเป็นตอ้งมีการกาํหนดตวัแปรในสมการตามขอ้มูลบนัทึก

ท่ีได้จากการทดลองและข้อมูลทางสถิติท่ีคาดว่าจะมี

อิทธิพลมากท่ีสุดต่อการเลือกจุดท่ี เหมาะสมในการ

ออกแบบ [13] รวมถึงค่าท่ีกาํหนดขึ้นตามความต้องการ

สมรรถนะของอากาศยานท่ีกําหนดไว้ในขั้นตอนการ

ออกแบบท่ี 1 ดังปรากฎในตารางท่ี 4 จากนั้นจึงนําค่าตวั

แปรเหล่าน้ีแทนเขา้ในสมการท่ี (1)–(4) ซ่ึงเม่ือนาํสมการ

ไปสร้างกราฟ จะไดก้ราฟท่ีมีความสัมพนัธ์ระหว่าง W/A 
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(Disk Loading) กับ  W/HP (Power Loading) โดยค่า  W/A 

จะใช้เพ่ือกาํหนดขนาดของใบพดัท่ีตอ้งใช้ในการบินขึ้น-

ลงทางด่ิง และในส่วนของ W/HP จะสามารถนาํไปคาํนวณ

กาํลงัของระบบขบัเคล่ือนท่ีเหมาะสมไดต้่อไป 

 

ตารางท่ี 4  การกาํหนดค่าตวัแปรเร่ิมตน้ในสมการขอบเขต

สมรรถนะอากาศยานแบบปีกหมุน 

Vy 
(m/s) 

A 
(m2) 

Vtip 
(m/s) 

σ 

1 0.17118 145.229 0.04 

ki Vy,c 
(m/s) 

CdB V∞ 
(m/s) 

1.15 0.5 0.018 16 

 

2) สมการขอบเขตสมรรถนะอากาศยานแบบปีกตรึง 

(Fixed-Wing Performance Constraints Equation) 

ในการคาํนวณเพ่ือกาํหนดขนาดอากาศยานแบบปีก

ตรึง รวมถึงกาํลงัของระบบขบัเคล่ือนท่ีเหมาะสมเพ่ือใชใ้น

การการบินตรงระดบั สามารถคาํนวณโดยใช้สมการ

ขอบเขตสมรรถนะของอากาศยานแบบปีกตรึงระบบขบัเคล่ือน

แบบใบพดัไดโ้ดยอา้งอิงวิธีการจาก  Raymer, P., 2012 [10] 

ซ่ึงมีปรากฎในสมการท่ี (5)–(8) ดงัน้ี 

2.1) สมการสมรรถนะการเล้ียว (Turn Performance) 
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2.2) สมการสมรรถนะการบินทนนาน (Endurance 

Performance)  
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2.3ส ม ก า ร ส ม ร ร ถ น ะ ก า ร บิ น เ ดิ น ท า ง ( Cruise 

Performance) 
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2.4) สมการสมรรถนะการร่วงหล่น (Stall Performance) 
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จากสมการ ท่ี  (5)–(8) เ พ่ือให้ ง่ ายต่อการคําน ว ณ 

จาํเป็นตอ้งมีการกาํหนดตวัแปรในสมการตามขอ้มูลบนัทึก

ท่ีไดจ้ากการทดลองและขอ้มูลทางสถิติซ่ึงจะมีลกัษณะการ

ดาํเนินการเช่นเดียวกันกับการคาํนวณสมรรถนะอากาศ

ยานปีกหมุน รวมถึงค่าท่ีกําหนดขึ้นตามความต้องการ

สมรรถนะของอากาศยานท่ีกําหนดไวใ้นการออกแบบ

สมรรถนะของอากาศยานท่ีกําหนดไวใ้นการออกแบบ

ขั้นตอนท่ี 1  ดงัแสดงในตารางท่ี 5 

 

ตารางท่ี 5 ตารางการกาํหนดค่าตวัแปรเร่ิมตน้ในสมการ
ขอบเขตสมรรถนะอากาศยานแบบปีกตรึง 

Vstall  
(m/s) 

Vloiter  
(m/s) 

ρ@150m 
(Kg/m3) 

ρ@SL 
(Kg/m3) 

12 16 1.207 1.225 
ηp ROC  

(m/s) 
e K 

0.8 5 0.8 0.099432 

CLmax Cd0 AR n 

1.1 0.04 4 2.5 
 

จากตารางท่ี 5 เม่ือนาํค่าตัวแปรแทนค่าลงในสมการ

ที่ (5)–(8) จะพบว่าสมการเหล่าน้ีสามารถนาํมาสร้างกราฟ

ได้ผลลพัธ์คือ ความสัมพนัธ์ระหว่าง ค่า W/S (Wing Loading) 

และ W/HP (Power Loading) โดยค่า W/S จะสามารถกําหนด

ขนาดของปีก ในขณะท่ีค่า W/HP สามารถใช้ในการกําหนด

ขนาดระบบขบัเคล่ือนท่ีเหมาะสมได ้

3) การรวมค่าสมการขอบเขตของสมรรถนะอากาศ

ยานแบบปีกหมุนและปีกตรึงเข้าด้วยกันเพ่ือเลือกจุดท่ี

เ ห ม าะ สม  ( Combination of Rotorcraft and Fixed-Wing 

Performance Constraints Equation) 

สําหรับการเลือกจุดท่ีเหมาะสมเพ่ือใช้ในการกําหนด

ขนาดรูปร่างและกําลังขับของระบบของอากาศยานไร้

คนขับขึ้น-ลงทางด่ิงแบบหางตั้ง  ในงานวิจัยน้ีได้แสดง

ความสัมพนัธ์ของค่าตวัแปรท่ีสําคญั คือ ค่า Power Loading 
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(W/P) ค่า Wing Loading (W/S) และ ค่า Disk Loading (W/A) 

ในรูปแบบของกราฟดงัแสดงในรูปท่ี 6 

วิธีการเลือกจุดท่ีเหมาะสมจากความสัมพนัธ์ของกราฟค่า

สมการขอบเขตของสมรรถนะอากาศยานแบบปีกหมุน และ ปีก

ตรึง ดังรูปท่ี 6 ในทางทฤษฎี สําหรับอากาศยานแบบปีกตรึง 

สามารถทาํได้โดยการเลือกจุดท่ีมีค่า Wing Loading (W/S) 

และ Power Loading (W/HP) สูงสุด ซ่ึงค่าเหล่าน้ีตอ้งอยู ่

ภายใตเ้ง่ือนไขพ้ืนท่ีขอบเขตท่ีเป็นจุดตดัระหว่างกราฟ

สมการขอบเขตสมรรถนะอากาศยานแบบปีกตรึงของ

สมการท่ี (5)–(8) ซ่ึงพ้ืนท่ีท่ีเกิดขึ้ นใต้จุดตัดของกราฟ

สมการเหล่าน้ีถูกเรียกว่า พ้ืนท่ีท่ีเป็นไปไดใ้นการออกแบบ

อ า ก าศ ย า น แ บบปีก ตรึ ง  (Fixed-Wing Feasible Design 

Region) ดงัแสดงในรูปท่ี 6 

ในขณะท่ี การเลือกจุดท่ีเหมาะสมสําหรับอากาศยานแบบ

ปีกหมุนในทางทฤษฎี สามารถทาํไดโ้ดยการเลือกจุดท่ีมีค่า 

Disk Loading  (W/A) และ Power Loading  (W/HP) สูงสุด ใน

ทาํนองเดียวกนั ค่าเหล่าน้ีตอ้งอยู่ภายใตเ้ง่ือนไขพ้ืนท่ีขอบเขต

ท่ีเป็นจุดตดัระหว่างกราฟสมการขอบเขตสมรรถนะอากาศ

ยานแบบปีกหมุนของสมการท่ี (1)–(4) ซ่ึงพ้ืนท่ีท่ีเกิดขึ้นใต้

จุดตดัของกราฟสมการเหล่าน้ีถูกเรียกว่า พ้ืนท่ีท่ีเป็นไปไดใ้น

การออกแบบอากาศยานแบบปีกหมุน (Rotorcraft Feasible 

Design Region) ดงัแสดงในพ้ืนท่ีแรเงาดงัรูปท่ี 6 

1 

 
รูปที่ 6 รูปแสดงพ้ืนท่ีออกแบบอากาศยานไร้คนขบัหางตั้งขนาดเลก็แบบขึ้นลงทางด่ิง 

 

ดงันั้น จากการวิเคราะห์กราฟเพ่ือหาจุดท่ีเหมาะสมในการ

ออกแบบของค่าตวัแปรท่ีสําคญั กล่าวคือ ค่า Power Loading 

(W/HP) ค่ า  Wing Loading (W/S) แ ล ะ ค่ า  Disk Loading 

(W/A) ตามเง่ือนไขท่ีกล่าวมาขา้งตน้ ในงานวิจยัน้ีไดก้าํหนด

เลือกจุดค่า Wing Loading (W/S) ของอากาศยานแบบปีก

ตรึงเท่ากับ 98 N/m2 และค่า Disk Loading (W/A) อากาศ

ยานแบบปีกหมุนเท่ากบั 223 N/m2 ตามลาํดบั ในขณะท่ีได้

กําหนดเลือกจุดค่า  Power Loading (W/HP) เท่ ากับ  29 

N/HP ของอากาศยานทั้ง 2 รูปแบบ ทั้งน้ีเน่ืองจากเง่ือนไข

การกาํหนดความตอ้งการในขั้นตอนท่ี 1 ไดก้าํหนดรูปแบบ

ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง ให้

เป็นการใช้ระบบขบัเคลื่อน 2 ใบพดั ทั้งในลกัษณะการ

บินขึ้ น-ลงทางด่ิงและการบินตรงระดับ ด ังนั้นระบ บ

ขบัเคลื่อนของอากาศยานทั้ง  2 รูปแบบเป็นระบบท่ี

ทาํงานร่วมกนั ดงัแสดงในรูปท่ี 1 

4) การประมาณค่ากาํลงัขบัท่ีตอ้งการ (Power Estimation) 

สําหรับการประมาณค่ากาํลงัขบัท่ีตอ้งการ หรือกล่าว

อีกนัยหน่ึง คือ การเลือกมอเตอร์ไฟฟ้าซ่ึงเป็นระบบ

ขบัเคล่ือนหลกัของงานวิจยัน้ี จากการเลือกจุดท่ีเหมาะสม

ของค่า Power Loading (W/HP) เท่ากับ 29 N/HP ในขั้นตอน

การออกแบบในหัวข้อ  2.1 ข้อ  3.3 สามารถคํานวณ

ยอ้นกลบัเพ่ือกาํหนดขนาดกาํลงัของมอเตอร์ได ้จากการ

ประมาณค่าเร่ิมตน้ของนํ้ าหนกัอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง

ทางด่ิงแบบหางตั้ งท่ีได้จากการออกแบบขั้นตอนท่ี  1 

สามารถคาํนวณไดข้นาดกาํลงัมอเตอร์ตํ่าสุดเท่ากบั 958 วตัต ์
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ท่ีทาํให้อากาศยานสามารถบินขึ้น-ลงในแนวด่ิงดว้ยอตัราการ

ไต่ 1 m/s ได้เพียงพอ และสามารถบินในแนวระดับได้ตาม

ภารกิจ 

ดงันั้น จากการกาํหนดความตอ้งการของรูปแบบอากาศ

ยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้งโดยใช้ระบบ

ขบัเคล่ือนแบบ 2 ใบพดั จึงทาํให้สามารถเลือกขนาดของ

กาํลงัมอเตอร์ในแต่ละตวัมีค่าอย่างนอ้ยเท่ากบั 479 วตัต ์ซ่ึงจาก

ข้อมูลการคาํนวณของกาํลงัมอเตอร์ดงัท่ีกล่าวมาขา้งตน้ ใน

งานวิจยัน้ีจึงกาํหนดเลือกใชม้อเตอร์ท่ีมีขายตามทอ้งตลาดดงั

รูปท่ี 7 และมีขอ้มูลลกัษณะเฉพาะตามตารางท่ี 6 ตามลาํดบั 

 

 
 

รูปท่ี 7 ตวัอยา่งมอเตอร์ท่ีเลือกใชเ้ป็นระบบขบัเคล่ือนหลกั

ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

ตารางท่ี 6 ข้อมูลลกัษณะเฉพาะมอเตอร์ท่ีเลือกใช้เป็นระบบ

ขบัเคลื่อนหลกัของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางดิ่ง

ประเภทหางตั้ง 

ย่ีห้อ/รุ่นของมอเตอร์ EMAX Brushless 

Motor BL2826   

ความเร็วรอบ 850 KV 

กาํลงัขบัสุงสุด 732 w 

แรงขบัสูงสุด 2.65 kg 

ขนาดใบพดัท่ีเหมาะสม 13 inch x 6.5 inch 

ความต่างศกัย ์ 14.8 V 

นํ้าหนกั 182 g 

กระแสไฟฟ้าท่ีใชสู้งสุด 61A 

อุปกรณ์ควบคุม 

ความเร็วรอบมอเตอร์ (ESC) 

80A 

 

จากตารางท่ี 6 พบว่า ขอ้มูลลกัษณะเฉพาะของมอเตอร์

ท่ีวางขายในทอ้งตลาด มีขอ้มูลเพ่ิมเติมสําหรับขนาดใบพดั

ท่ีเหมาะสมและขนาดแรงขบัสูงสุดท่ีความเร็วรอบต่าง ๆ 

ของมอเตอร์ ซ่ึงขอ้มูลเหล่าน้ีเป็นประโยชน์ในการปรับเทียบค่า

ความถูกตอ้งของค่าตวัแปรท่ีไดจ้ากสมการขอบเขตสมรรถนะ

กบัการมีอยู่จริงของระบบขบัเคลื่อนมอเตอร์และใบพดั

ในทอ้งตลาด โดยเฉพาะอย่างย่ิง ค่าตวัแปร Disk Loading 

(W/A) ที่เหมาะสมที่เลือกไวใ้นขั้นตอนที่ 6 มีค่าเท่ากบั 

223 N/m2 เม่ือคาํนวณยอ้นกลบัเพ่ือหาขนาดพ้ืนท่ีของใบพดั

ท่ีหมุน 1 รอบเป็นลกัษณะของวงกลมมีค่าเท่ากบั 0.1711 m2 

ซ่ึงมีค่าสอดคลอ้งกบักบัขนาดใบพดัท่ีเลือกใชใ้นงานวิจยัน้ี

คือ ใบพดัมีขนาดเส้นผา่นศูนยก์ลาง 13 น้ิว หรือ 0.33 เมตร 

มากไปกว่านั้นจากค่าแรงขบัสูงสุดท่ีให้ในตารางท่ี 6 พบว่า 

คุณลกัษณะเฉพาะของมอเตอร์ที่เลือกใช้ในงานวิจยัน้ี 

มีอตัราส่วนของขนาดแรงขบัเปรียบเทียบกบันํ้ าหนกัของ

อากาศยาน (Thrust to Weight Ratio (T/W)) เท่ากับ 1.325:1 

ซ่ึงสอดคลอ้งกบัขอ้มูลทางสถิติของการเลือกระบบขบัเคล่ือน

ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางดิ่งประเภทน้ี [14] 

ซ่ึงควรมีค่า T/W เท่าก ับ 1.2–1.5:1 ทั้ง น้ี เ นื่องจากค่า

อตัราส่วนน้ีทาํให้อากาศยานมีการใช้พลงังานท่ีเหมาะสม 

และสามารถรักษาเสถียรภาพการบินแนวด่ิงไดค้่อนขา้งคงท่ี 

5) การกาํหนดค่าขนาดของปีกอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง

ทางด่ิงประเภทหางตั้ง (Wing Sizing) 

จากการเลือกจุดท่ีเหมาะสมของค่า Wing Loading 

(W/S) เท่ากับ 98 N/m2 ในขั้นตอนการออกแบบในหัวขอ้ 

2.1 ข้อ 3.3 สามารถนํานํ้ าหนักรวมเร่ิมต้นไปคาํนวณหา

พ้ืนท่ีของปีกอากาศยานได้ โดยผลลัพธ์จากการคาํนวณ 

พ้ืนท่ีปีกของอากาศยานไร้คนขบัมีค่า เท่ากบั 0.417 m2 

6) การประมาณค่าพลังงานท่ีต้องใช้ ในการบินปฏิบัติ

ภารกิจ (Energy estimation) 

จากรูปแบบการบินปฏิบัติภารกิจท่ีกาํหนดไวใ้นการ

ออกแบบขั้นตอนท่ี 1 (ดงัรูปท่ี 4)  สามารถสรุปรูปแบบการ

บินไดท้ั้งหมด 3 ระยะหลกั ๆ คือ ระยะการบินขึ้นแนวด่ิง 

(Vertical Take-Off) ระยะการบินเดินทาง  (Cruise) และ

ระยะการลงจอดในแนวด่ิง (Vertical Landing) ซ่ึงทั้ ง 3 

ระยะการบินน้ีสามารถนําไปคํานวณพลังงานไฟฟ้าท่ี

ตอ้งการไดด้งัน้ี 

 การคาํนวณพลงังานไฟฟ้าของระยะการบินขึ้น-

ลงแนวด่ิง โดยใช้เวลา 2 นาที 
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 ใ น ร ะ ย ะ ก า ร บ ิน ช ่ว ง นี้  ส า ม า ร ถ คํา น ว ณ ห า

ปริมาณพลงังานไฟฟ้าหรือขนาดความจุของ

แบตเตอร่ี เพ่ือกาํหนดขนาดแบตเตอร่ีได้ดังน้ี 

 ปริมาณกระแสไฟฟ้าที่ใช้ต่อมอเตอร์ 1 ตวั = 61 

A (จ าก ขอ้ ม ูล ตามตารางค ุณลกั ษณะของชุด

ขบัเคล่ือนในแหล่งข้อมูลอ้างอิง ในตารางท่ี 6) 

ดงันั้นจากตารางท่ี 6 ปริมาณกระแสไฟฟ้าท่ีใชต้่อมอเตอร์

ทั้งหมด 2 ตวั (แบตเตอร่ี 4 เซลล)์ =  61 × 2 = 122 A 

จากขอ้มูลในเบ้ืองตน้สามารถคาํนวณพลงังานไฟฟ้าท่ี

ใชใ้นการขึ้นและลงทางด่ิง (ใชเ้วลา 2 นาที) = 122 × 2 / 60 

= 4.06 Ah หรือ 4,066 mAh  

การคาํนวณพลังงานไฟฟ้าของการบินเดินทางด้วย

ความเร็วคงท่ี 16 m/s โดยใช้เวลา 60 นาที ในการปฏิบัติ

ภารกิจ 

จากสมการกาํลงัขบัท่ีต้องการ (Power Required, Pr) 

ของการบินตรงระดบัดว้ยความเร็วคงท่ี  

 

Pr= 1
2
ρV3SCd0 + 2W2

ρVS
� 1
πeAR

�  (9) 

 

และ สมการกาํลงัทางไฟฟ้าท่ีตอ้งการ (Electric power, Pe) 

 

Pe= Pr
ηmηp

  (10) 

Pe=IE  (11) 

 

โดยท่ี I คือ กระแสไฟฟ้า หน่วย แอมแปร์(A) E คือค่า

ความต่างศกัย ์หน่วย โวลต์ (V) ηm คือ ค่าประสิทธิภาพ

มอเตอร์ และ ηp คือ ค่าประสิทธิภาพใบพดั จากสมการท่ี 

(9)–(11) เม่ือแทนค่าเร่ิมตน้ของตวัแปรต่างๆ ทีกาํหนดใน

ตารางท่ี 5 สามารถคาํนวณอตัราการใชก้ระแสไฟฟ้าในช่วง

การบินเดินทางหรือ Cruise currrent draw ไดเ้ท่ากบั 9.54A 

(อา้งอิงจากแบตเตอร่ี 4 เซลล์ 14.8V ) ดงันั้น จากกาํหนด

ความต้องการของสมรรถนะบินทนนาน (Endurance) 

เท่ากับ 1 ชั่วโมง จะมีความต้องการพลังงานไฟฟ้าจาก

แบตเตอร่ีดงัน้ี  

พลงังานไฟฟ้าจากแบตเตอร่ี = 9.54 A × 1 h  = 9.54 Ah = 

9,540 mAh 

สรุปผลการคาํนวณหาขนาดพลงังานไฟฟ้าท่ีใช้ของ

อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้งในการ

บินปฏิบติัภารกิจในเวลาทั้งหมด 1 ชั่วโมง พบว่าพลงังาน

ไฟฟ้าท่ีตอ้งการรวมเท่ากบั 13,606 mAh โดยใช้แบตเตอร่ี

ชนิด 4 เซลลแ์บบลิเทียมพอลิเมอร์ แต่อย่างไรก็ตามในทาง

ปฎิบติัของการใชพ้ลงังานจากแบตเตอร่ีชนิดน้ีสามารถใช้

ค่าประจุไฟฟ้าไดสู้งสุดหรือค่า Depth of Discharge (DOD) 

เท่ากับ 90 % ซ่ึงเม่ือนําไปคาํนวณหาพลังงานไฟฟ้าจาก

แบตเตอร่ีรวมมีจะค่าเท่ากบั 15,117 mAh ดงันั้น จากขอ้มูล

ความตอ้งการพลงังานไฟฟ้าดงักล่าว ในงานวิจยัน้ีไดเ้ลือก

แบตเตอร่ี รุ่น Maxsamp ขนาดความจุพลงังาน 16,000 mAh 

ค่าความต่างศักย์ 14.8V และมีนํ้ าหนัก 1,332 g ซ่ึงจาก

ขอ้มูลแบตเตอร่ีจะพบว่ามีขนาดพลงังานท่ีเพียงพอและมี

แหล่งขอ้มูลอา้งอิงท่ีเช่ือถือได ้[15] ดงัปรากฎในรูปท่ี 8 

 

 
รูปท่ี 8 ตวัอยา่งแบตเตอร่ีสาํหรับอากาศยานไร้คนขบั

ขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

7) การเลือกรูปแบบแพนอากาศของอากาศยานไร้

คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง  

ในงานวิจัยน้ีได้เลือกแพนอากาศสําหรับอากาศยานไร้

คนขบัขึ้น-ลงทางดิ่งประเภทหางตั้ง  จากฐานข ้อมูล

แพนอากาศ  UIUC [16] มาทั้งหมด 4 รูปแบบคือ MH82 

MH45 MH46 และ  S5010 ด ังปรากฎในรูปที่ 9 ซ่ึงใน

ขั้นตอนน้ี มีวตัถุประสงคเ์พื่อคาํนวณหาค่าคุณลกัษณะ

อากาศพลศาสตร์ของแพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบ โดยใช้

โปรแกรม XFLR5 [17] จากนั้นจะเปรียบเทียบผลลพัธ์ท่ีได้

จากการคาํนวณของแพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบ เพ่ือหาแพนอากาศ

ท่ีมีค่าสัมประสิทธ์ิแรงตา้นตํ่าสุดท่ี ค่าแรงยกท่ีออกแบบไว ้

(CL_design) ในการบินตรงระดบัความเร็วคงท่ี 16 m/s ซ่ึง

จากผลการเลือกจุดท่ีเหมาะสมของค่า Wing Loading (W/S) 
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เท่ากบั 98 N/m2 ในขั้นตอนการออกแบบในหัวขอ้ 2.1 ขอ้ 3.3 

สามารถคาํนวณค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกไดเ้ท่ากบั 0.65 
 

 

(ก) 

 

(ข) 

 

(ค) 

 

(ง) 

รูปท่ี 9 แพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบเพ่ือใชใ้นการเลือก 

แพนอากาศท่ีเหมาะสมท่ีสุด (ก) MH82 (ข) MH45  

(ค) MH46 (ง) S5010 

 

จากรูปท่ี 9 พบว่า แพนอากาศเหล่าน้ีเป็นแพนอากาศ

สําหรับอากาศยานแบบปีกบิน (Flying Wing) ทั้งน้ีเน่ืองจาก

ในงานวิจยัน้ีตอ้งการออกแบบอากาศยานไร้คนขบัท่ีมีขนาด

กะทดัรัด พกพาสะดวก นอกจากน้ี ในแง่ทางอากาศพลศาสตร์ 

รูปทรงอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกบินมีค่าประสิทธิภาพสูง

กว่าอากาศยานรูปทรงเชิงอนุรักษ์ (Conventional Aircraft) 

อย่างเป็นนัยสําคญั [18] โดยจะส่งผลโดยตรงต่อสมรรถนะ

ด้านการบินทนนานซ่ึงเป็นหัวใจสําคัญของอากาศยานไร้

คนขบัท่ีมีภารกิจในการลาดตระเวน นอกจากน้ี แพนอากาศท่ี

เลือกมาต้องมีความเหมาะสมท่ีอยู่ในเง่ือนไขความต้องการ

ของภารกิจท่ีกําหนดการบินความเร็วร่วงหล่นน้อยกว่า 12 

เมตร/วินาที ในขณะท่ียงัสามารถสร้างเสถียรภาพในแกนลาํตวั

ได ้โดยผลลพัธ์การคาํนวณโดยใชโ้ปรแกรม XFLR [17] ของ

แพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบสามารถแสดงการเปรียบเทียบให้อยู่

ในรูปกราฟความสัมพนัธ์ระหว่าง ค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบ

กบัสัมประสิทธ์ิแรงตา้น และ สัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกบัมุม

ปะทะ ดงัรูปท่ี 10 และ 11 ตามลาํดบั 

 

 
รูปท่ี 10  กราฟเปรียบเทียบค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกบั

สัมประสิทธ์ิแรงตา้นของแพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบ 

 

 
รูปท่ี 11 กราฟเปรียบเทียบค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกบั

มุมปะทะของแพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบ 

 

จากรูปท่ี 10 พบว่า ค่าสัมประสิทธ์แรงต้านของแพน

อากาศแบบ S5010 มีค่าตํ่าสุดท่ีสัมประสิทธ์ิแรงยกเท่ากบั 0.3–
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0.6 ซ่ึงเป็นค่าท่ีกาํหนดในความตอ้งการของการออกแบบไวท่ี้

สภาวะการบินตรงระดบัดว้ยความเร็ว 16–20 เมตร/วินาที  

เม่ือพิจารณาค่าความต้องการของความเร็วร่วงหล่นท่ี

กําหนดไวใ้นขั้นตอนการกําหนดความต้องการในการทํา

ภารกิจ ซ่ึงมีค่าตํ่ากว่า 12 เมตร/วินาที โดยสามารถเลือกแพน

อากาศได้จากการเปรียบเทียบค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกสูงสุด

หรือค่า CLmax ของแพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบได้ดังกราฟท่ี

ปรากฎในรูปท่ี 11 จากรูปน้ีพบว่า แพนอากาศ MH82 มีค่า

สัมประสิทธ์ิแรงยกสูงสุดคือมีค่าเท่ากบั 1.6  อนัดบัรองลงมา

คือแพนอากาศ S5010 และ MH45 มีค่าเท่ากับ 1.25 สําหรับ

แพนอากาศ MH4 มีค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกตํ่าสุดประมาณ 1.2 

โดยจากการคํานวณหาค่าความเร็วร่วงหล่นท่ีได้จากการ

คาํนวณในสมการท่ี (8)  พบว่า แพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบมีค่า

ความเร็วร่วงหล่นตํ่ากว่า 12 เมตร/วินาทีซ่ึงตรงกับความ

ตอ้งการท่ีกาํหนดขึ้น ในขั้นตอนการออกแบบขั้นท่ี 1 

สําหรับค่าสัมประสิทธ์ิโมเมนต์รอบจุดศูนยก์ลางอากาศ

พลศาสตร์กบัมุมปะทะท่ีไดจ้ากวิธีการวอร์เทคแลททิซ ดงัรูป

ท่ี 12 รูปน้ีแสดงให้เห็นว่าโมเมนตปั์กเงยของแพนอากาศแบบ 

S5010 มีค่าเข้าใกล้ศูนยต์ลอดทุกมุมปะทะท่ีพิจารณา ซ่ึงจะ

ส่งผลต่อการรักษาเสถียรภาพสถิตในแกนลาํตวั ดงันั้นจึงไม่

จําเป็นต้องใช้วิธีการลู่ปีกและบิดมุมท่ีปลายปีกเพ่ือรักษา

เสถียรภาพในแกนลําตัวหรือ Longitudinal Static Stability 

สาํหรับอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกบิน [19] 

 

 
รูปท่ี 12 กราฟเปรียบเทียบค่าสัมประสิทธ์ิโมเมนตร์อบจุด

ศูนยก์ลางอากาศพลศาสตร์เทียบกบัมุมปะทะของแพน

อากาศทั้ง 4 รูปแบบ 

 

จากผลการวิเคราะห์ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ของ

แพนอากาศทั้ง 4 รูปแบบ คณะผูวิ้จยัไดเ้ลือกแพนอากาศแบบ 

S5010 ทั้ งน้ี เน่ืองจากมีค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้านตํ่าท่ีสุดท่ี

สภาวะเง่ือนไขการบินท่ีกาํหนด ซ่ึงค่าอากาศพลศาสตร์น้ีจะ

ส่งผลโดยตรงกบัสมรรถนะด้านระยะเวลาการบิน และแพน

อากาศชนิดน้ีมีค่าความเร็วร่วงหล่นเป็นไปตามเง่ือนไขการ

ออกแบบ นอกจากน้ี แพนอากาศชนิดน้ีมีค่าสัมประสิทธ์ิ

โมเมนต์ปักเงยมีค่าเข้าใกล้ศูนย ์ซ่ึงจะส่งผลดีในการรักษา

เสถียรภาพสถิตในแกนลําตัวได้เม่ือเปรียบเทียบกับแพน

อากาศชนิดอ่ืน ๆ 

8) การเลือกส่วนประกอบติดตั้งกับอากาศยานไร้คนขบั 

(Component Selection) 

ในขั้นตอนการเลือกส่วนประกอบติดตั้งให้กบัอากาศยาน

ไร้คนขับ จําเป็นต้องพิจารณาและตัดสินใจในการเลือก

ส่วนประกอบต่าง ๆ ท่ีเหมาะสมกับสมรรถนะและข้อจาํกัด

ของอากาศยาน และสามารถทาํให้อากาศยานไร้คนขบัขนาด

เลก็สามารถปฏิบติัภารกิจไดต้รงตามกาํหนด 

ความต้องการและรูปแบบภารกิจ ซ่ึงส่วนประกอบหลัก 

ท่ีจะทาํการพิจารณาและเลือกในขั้นตอนน้ีประกอบด้วย 2 

ส่วน โดยมีรายละเอียดดงัต่อไปน้ี 

8.1)  ระบบอุปกรณ์บรรทุก (Payload) ซ่ึงเป็นการติดตั้ง

ระบบอุปกรณ์การภาพสําหรับการปฏิบติัภารกิจลาดตระเวน

และเฝ้าตรวจทางอากาศ โดยอากาศยานไร้คนขับสามารถ

รองรับอุปกรณ์บรรทุกไดไ้ม่เกิน 0.8 กิโลกรัม จึงจะสามารถ

ปฏิบติัภารกิจไดต้ามสมรรถนะท่ีกาํหนด 

8.2)  ระบบควบคุมการบินอตัโนมติัและระบบเอวิออนิกส์

พ้ืนฐาน ซ่ึงอากาศยานไร้คนขบัสามารถรองรับนํ้ าหนักใน

ส่วนน้ีไดป้ระมาณ 0.3 กิโลกรัม 

9) การประมาณค่านํ้าหนกัโครงสร้างอากาศยาน 

ในงานวิจยัน้ี ไดป้ระยุกต์ใช้วิธีการคาํนวณเพ่ือประมาณ

ค่านํ้ าหนกัลาํเปล่าของโครงสร้างอากาศยานไร้คนขบั โดยใช้

สมการของ Stender [20]  ซ่ึงเป็นสมการความสัมพนัธ์ระหว่าง

นํ้าหนกัโครงสร้าง ค่า Aspect Ratio และพ้ืนท่ีปีก ดงัสมการท่ี (12) 

 

Waf=8.763AR0.467S0.778  (12) 
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จากสมการน้ี สามารถคาํนวณลาํเปล่าของโครงสร้าง

อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางดิ่งประเภทหางตั้งได้

เท่ากับ 0.912 กิโลกรัม  

10) การประเมินนํ้าหนักรวมในขั้นตอนสุดท้าย 

สําหรับในขั้นตอนสุดทา้ยของการออกแบบ คือการ

นาํข้อมูลนํ้ าหนักเร่ิมตน้มาเปรียบเทียบกบันํ้ าหนักใหม่

ซ่ึง เกิดขึ้นในลกัษณะของการคํานวณแบบวนซํ้ าถา้

เงื่อนไขของนํ้ าหนักรวมในการคาํนวณลาํดบัคร้ังถดัไป

มีค่าใกล้เคียงกบันํ้ าหนักรวมที่คาํนวณได้ในลาํดบัก่อน

หน้า การคาํนวณในการออกแบบจะถือว่าเสร็จส้ิน ซ่ึง

ในงานวิจัยน้ีใช้การคาํนวณแบบวนซํ้าในขั้นตอนน้ีเพียง 

4 รอบ ก็สามารถไดค้าํตอบที่เป็นไปตามเงื่อนการวนซํ้า

ของการคาํนวณ ซ่ึงผลลพัธ์นํ้ าหนักรวมและค่าตวัแปร

ขอบเขตสมรรถนะท่ีเหมาะสมได้แสดงในตารางท่ี 7 

 

ตารางท่ี 7 การคาํนวณแบบวนซํ้ าเพ่ือหานํ้ าหนักอากาศยาน

ไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

Iterations Take-Off weight W/S W/A W/Hp 

1 3,800 98 216 27 

2 3,892 98 222 29 

3 3,910 98 223 29 

4 3,910 98 223 29 

 

11) การดาํเนินการวาดแบบโครงร่างอากาศยานไร้คนขบั

ขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง (Layout Design) 

ขั้นตอนการการวาดแบบโครงร่างหรือ Layout Design 

นบัเป็นขั้นตอนสุดทา้ยในการออกแบบเชิงหลกัการ ภายหลงั

จากท่ีดาํเนินการออกแบบในขั้นตอนท่ี 1–10  เป็นท่ีเรียบร้อย 

และทาํการวิเคราะห์พร้อมทั้งรวบรวมขอ้มูลในการดาํเนินการ

ทั้งหมด ซ่ึงในงานวิจยัน้ีไดด้าํเนินการวาดแบบโครงร่างของ

อากาศยานไร้คนขับขึ้ น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ งโดยใช้

โปรแกรมสร้างรูปแบบ 3  มิติ (CATIA) ดงัแสดงในรูปท่ี 13

และมีรายละเอียดตามตารางท่ี 8 

จากรูปท่ี 13 จะพบว่ารูปแบบอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง

ทางด่ิงเป็นอากาศยานไร้คนขบัประเภทแบบปีกบิน โดยมี

ระบบขับเคล่ือนแบบ 2 มอเตอร์และ 2 ใบพัด ตามความ

ต้องการในการออกแบบ และมีการสร้างเถียรภาพในด้าน

ทิศทางหรือ Directional Static Stability โดยใชแ้พนหางด่ิง ซ่ึง

ติดตั้งบริเวณทั้งบนและล่างลาํตวัอากาศยาน นอกจากน้ีแพน

หางด่ิงยงัสามารถใชป้ระโยชน์เป็นชุดขาตั้งเพ่ือใช้ในการบิน

ขึ้น-ลงทางด่ิงได ้

 

ตารางท่ี 8 ขอ้มูลขนาดและรูปร่างอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-

ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

ส่วนประกอบต่าง ๆ  รายละเอียด  

Wing section S5010   

Wingspan (m) 1.21  

MAC (m) 0.355 

Wing area (m2) 0.417  

Body Length (m) 0.61 

Root chord length (m) 0.38 

Tip chord length (m) 0.20 

 

 

 
รูปท่ี 13  โครงร่างแบบอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิง

ประเภทหางตั้ง 

 

2.2. การวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์ของอากาศยานไร้คนขับ

ขึน้-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

เพ่ือสร้างความเช่ือมัน่ในการคาํนวณสมรรถนะด้านการ

บินทนนานของอากาศยานไร้คนขบัซ่ึงเป็นผลลพัธ์ในขั้นตอน
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การออกแบบเชิงหลกัการ รวมถึงเพ่ือเปรียบเทียบการประมาณ

เร่ิมต้นของค่าอากาศพลศาสตร์ในกระบวนการออกแบบท่ี

นาํเสนอในงานวิจยัน้ี ในหัวขอ้น้ีจะนาํเสนอผลการวิเคราะห์

อากาศพลศาสตร์โดยใช้วิธีการวอร์เทคแลคทิซ [21] และ

โปรแกรมคาํนวณพลศาสตร์ของไหลในการวิเคราะห์เชิงลึก

ของค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-

ลงทางด่ิงประเภทหางตั้งท่ีไดจ้ากกระบวนออกแบบดงักล่าว

มาข้างต้น ซ่ึงประกอบด้วยค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์

สถิต พ้ืนฐาน ได้แก่ ค่าสัมประสิทธ์ิแรงยก ค่าสัมประสิทธ์ิ

แรงตา้น และค่าสัมประสิทธ์ิโมเมนตร์อบจุดศูนยถ่์วง  

1) การวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์โดยใชโ้ปรแกรมคาํนวณ

พลศาสตร์ของไหล (Computational Fluid Dynamics) 

ในหวัขอ้น้ีค่าคุณลกัษณะเฉพาะทางอากาศพลศาสตร์ของ

อากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง ดงัรูปท่ี 15

ถูกนํามาคํานวณโดยวิธีเชิงตัวเลข (Numerical Method) ใน

รูปแบบของ Finite Volume Method โดยใช้โปรแกรม Ansys 

Fluent โปรแกรมน้ีใชน้าํไปแกส้มการรูปแบบจาํลองการไหล

ของอากาศแบบเทอร์บูเลนท์ (Reynolds Averaged Navier-

Stokes Equation, RANS) โดยกระแสอากาศถูกสมมุติให้เป็น

การไหลแบบเทอร์บูเลนท ์และการไหลในยา่นความเร็วตํ่ากว่า

เสียงแบบไร้การอดัตวั (Incompressible Flow) ดงัสมการท่ี (13) 

และ (14) แสดงไวด้งัน้ี 

กฎอนุรักษม์วล 

 
𝜕𝜕(𝜌̄𝜌)
𝜕𝜕𝑡𝑡

+ 𝜕𝜕(𝜌̄𝜌𝑢𝑢�𝑖𝑖)
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

= 0 𝜕𝜕(𝜌̄𝜌)
𝜕𝜕𝑡𝑡

+ 𝜕𝜕(𝜌̄𝜌𝑢𝑢�𝑖𝑖)
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

= 0 𝜕𝜕(𝜌̄𝜌)
𝜕𝜕𝑡𝑡

+
𝜕𝜕(𝜌̄𝜌𝑢𝑢�𝑖𝑖)
𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖

= 0  
(13) 

 

สมการท่ี 2 กฎอนุรักษโ์มเมนตมั  

 

𝜕𝜕(𝜌̄𝜌𝑢𝑢�𝑖𝑖)
𝜕𝜕𝑡𝑡

+
𝜕𝜕�𝜌̄𝜌𝑢𝑢�𝑖𝑖𝑢𝑢�𝑗𝑗�

𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗
= 𝜕𝜕𝑝̄𝑝

𝜕𝜕𝑥𝑥𝑖𝑖
+ 𝜕𝜕

𝜕𝜕𝑥𝑥𝑗𝑗
�𝜏̄𝜏𝑖𝑖𝑖𝑖 − 𝜌𝜌𝑢𝑢𝑖𝑖″𝑢𝑢𝑗𝑗″�  (14) 

 

โดย iu~  และ iu ′′ คือ ค่าความเร็วเฉล่ีย (Mean Velocity) 

และความเร็วแบบไร้ระเบียบ (Fluctuating Velocity) ในแต่ละ

ระนาบ คือแกน (x y z) จากระบบสมการน้ี จะเห็นไดว่้าสมการ

ไม่เป็นรูปแบบเชิงเส้น (Non-Linear Equations) ซ่ึงมีความ

ซับซ้อนมากและไม่สามารถแก้สมการในรูปแบบของ Exact 

Solution ได้ ดังนั้ นจึงมีความจําเป็นต้องเป็นแก้สมการใน

ระบบเชิงตัวเลข ตามท่ีกล่าวในเบ้ืองต้น ในงานวิจัยน้ีค่า

อากาศพลศาสตร์สถิตถูกคํานวณใน 3มิ ติ   เพ่ือหาค่ า

สัมประสิทธ์ิแรงต้าน แรงยก และโมเมนต์รอบจุดศูนย์ถ่วง

ของอากาศยานในมุมปะทะต่าง ๆ ดังนั้น เพ่ือสามารถปิด

ระบบสมการ (13) และ (14) เทอร์บูเลนซ์โมเดลแบบ SST k-ω 

[22] จะถูกนํามาใช้ในงานวิจัยน้ี โดยมีเหตุผลประกอบ 2 

ประการ ไดแ้ก่ 

1.1)  เทอร์บูเลนท์ โมเดลน้ีไดรั้บการยอมรับ จากองค์การ 

NASA ประเทศสหรัฐอเมริกา ว่า มีความถูกต้องแม่นยาํสูง

สามารถประยุกต์ใช้ได้ในหลายรูปแบบของการไหล [22] 

โดยเฉพาะการไหลท่ีมี ความดนัยอ้นกลบัสูง (Strong Adverse 

Pressure Gradient) ก า ร ไ ห ล แ ย ก ตั ว ข อ ง อ า ก า ศ  (Flow 

Separations) และการไหลในชั้นชิดผิว (Boundary Layer) เป็น

ตน้  

1.2) เทอร์บูเลนท์ โมเดลชนิดน้ี เป็นเทอร์บูเลนท์โมเดล

แบบลูกผสมซ่ึงได้ถูกออกแบบจากการนําเอาข้อดี ระหว่าง 

เทอร์บูเลนท์ โมเดลแบบ Standard k- ω และเทอร์บูเลนท์ 

โมเดลแบบตระกูล k-ε กล่าวคือ เทอร์บูเลนท์ โมเดลแบบ 

Standard k-ω  สามารถแก้ปัญหาการไหลได้ดีในชั้นชิดผิว 

และขอ้ดีของเทอร์บูเลนท์ โมเดลแบบตระกูล k-ε ทีสามารถ

แกปั้ญหาไดดี้ในชั้นการไหลนอกชั้นชิดผิว นัน่เป็นเหตุผลว่า

ทาํไมเทอร์บูเลนท์โมเดลชนิดน้ีถึงได้รับการยอมรับอย่าง

กวา้งขวาง 

เพ่ือแก้ระบบสมการเชิงตัวเลขของสมการ RANS  ใน

รูปแบบ 3 มิติ ตารางท่ีเป็นระเบียบ (Structured grid) ได้ถูก

สร้างรอบอากาศยานโดยใชโ้ปรแกรม Ansys Workbench 16.0 

ดงัรูปท่ี 14 จากรูปแสดงให้เห็นว่า ความหนาแน่นของตาราง

อยู่ในบริเวณส่วนหน้า ส่วนท้าย และบริเวณใกล้ชั้นชิดผิว 

ทั้งน้ีเพ่ือสามารถคาํนวณรายละเอียดของชั้นชิดผิวแบบเทอร์บู

เลนท์ได ้โดยเฉพาะรายละเอียดของ Laminar Sub-Layer ท่ีอยู่

ในชั้นชิดผิวแบบ เทอร์บูเลนท์จะมีความยากและซับซ้อนใน

การคาํนวณอย่างละเอียด อย่างไรก็ตามเพ่ือให้ค่าความถูกตอ้ง

ของชั้นชิดผิวมีความแม่นยาํมากขึ้นโดยใชเ้ทอร์บูเลนท์ SST 

k-ω ดงันั้น ในงานวิจยัน้ี ค่า y+ ท่ีคาํนวณได ้ถูกกาํหนดให้มี

ค่าตามเง่ือนไข y+ < 2 ดงันั้นความห่างของรูปแบบตาข่าย หรือ
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เซลล ์(Cells) ในชั้นแรกท่ีติดกบัผิวอากาศยานจึงมีค่าประมาณ 

10–5 mm และสําหรับชั้นต่อไปของ Cells จะมีอตัราส่วนการ

ยืดออก (Stretching Ratio) อยูท่ี่ประมาณ 1.25 

สําหรับการสร้างโดเมนการไหลของกระแสอากาศ ใน

งานวิจัยน้ีกาํหนดระยะห่างจากขอบเขตโดเมนการไหลเข้า

ของอากาศ (Inflow) ถึงส่วนหน้าของปีกจะมีค่าประมาณ 10 

เท่าของความยาว Chord เฉล่ีย และระยะจากส่วนทา้ยปีก ถึง

ขอบเขตโดเมนการไหลออกของอากาศ (Outflow) จะมี

ค่าประมาณ 25 เท่าของความยาว Chord เฉล่ีย ตามลาํดบั  

การกาํหนดเง่ือนไขและขอบเขตการไหลของโปรแกรม

คาํนวณอากาศพลศาสตร์ เป็นดงัรูปท่ี 15 เง่ือนไขและขอบเขต

การไหลเข้ าและออกของอากาศ ( Inflow and Outflow 

Boundaries) ถูกตั้ งค่าโดยใช้อ้างอิงของค่ามารตรฐานของ

ความดนับรรยากาศและอุณหภูมิท่ีระดบันํ้ าทะเล (101,325 Pa, 

288 K) ในย่านเลขเรยโ์นลด์ (3 × 105 - 5 × 105) ท่ีมุมปะทะ -4 

ถึง 18 องศา 

 

 
รูปท่ี 14 การสร้างกริดรอบอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลง 

ทางด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

 
รูปท่ี 15 การกาํหนดเง่ือนไขและขอบเขตการไหล 

ของกระแสอากาศ 

 

สาํหรับค่า Turbulent Intensity และค่าอตัราส่วนความ

หนืด (Viscosity Ratio) ที่เงื่อนไขการไหลเขา้ของอากาศ 

(Inflow) จะกาํหนดตั้งค่าเป็น 0.05 % และ 2 ตามลาํดบั 

โดยค่าเหล่าน้ี ถูกกาํหนดในเงื่อนไขของคุณสมบตัิอากาศ

ในชั้นบรรยากาศมาตรฐานที่ไดจ้ากแหล่งขอ้มูลอา้งอิง 

[4],[5] และในส่วนที่ผิวของโมเดล ถูกกําหนดค่าแบบ

ค ว า ม เ ร ็ว อ า ก า ศ เ ป็ น ศ ูน ย  ์ ( No-Slip Condition) แ ล ะ 

อุณหภูมิผิวคงท่ี (Isothermal 288 K) 

2) ผ ล ล พั ธ ์ก า ร ว ิเ ค ร า ะ ห ์ค ่า ค ุณ ล กั ษ ณ ะ อ า ก า ศ

พลศาสตร์ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภท

หางตั้ง 

2.1) ค่าสัมประสิทธ์แรงยก (Lift Coefficient, CL)  

ร ูป ที ่ 16 แ ส ด ง ก ร า ฟ ค ว า ม ส ัม พ นั ธ ์ร ะ ห ว ่า ง

สัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกบัมุมปะทะที่ไดจ้ากโปรแกรม

คาํนวณพลศาสตร์และโปรแกรม XFLR5 [17] จากรูปน้ี

พบว่า ผลลพัธ์ค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกที่ไดจ้ากการคาํนวณ

ทั้ง 2 วิธีมีความสอดคลอ้งใกลเ้คียงกนัเกือบตลอดทุกมุม

ปะทะโดยมีค่าความแตกต่างไม่เกิน 2 เปอร์เซ็นต์ ยกเวน้

ที่มุมปะทะสูงๆใกลมุ้มปะทะวิกฤติ ซ่ึงผลลพัธ์ของการ

คาํนวณทั้งสองวิธีมีค่าความแตกต่างอย่างเป็นนัยสําคญั 

เ นื ่องจากมีการแยกตวัของกระแสอากาศทําให ้การ

คาํนวณโดยใชว้ิธีวอร์เทคแลคทิซ [21] ที่มีสมมติฐาน

หลกัการคาํนวณบนพื้นฐานของการไหลแบบไร้ความ

หนืดไม่สามารถคาํนวณการไหลในย่านน้ีได ้ 

เม่ือพิจารณาการวิเคราะห์เชิงตวัเลขในกราฟ พบว่า ท่ี

มุมปะทะ -1 องศา สัมประสิทธ์ิแรงยกมีค่าเท่ากบัศูนย ์

ในขณะที่สัมประสิทธ์ิแรงยกที่ออกแบบไว ้หรือ Design 

Lift coefficient (Design CL = 0.65) ในเงื ่อนไขการบิน

เดินทางที่ความเร็ว 16 m/s มีมุมปะทะในการบินที่ 8–10 

องศา สําหรับค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกสูงสุด เกิดขึ้นที่มุม

ปะทะ 16 องศา โดยมีค่าประมาณ 0.82 ซ่ึงเป็นมุมปะทะท่ี

ทาํให้อากาศยานเร่ิมมีอาการสั่นเน่ืองจากการแยกตวัของ

กระแสอากาศบนผิวปีก  

 

Wall resolution

Y+<2
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รูปท่ี 16  ผลลพัธ์สัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกบัมุมปะทะ 

 

2.2) ค่าสัมประสิทธ์แรงตา้น (Drag Coefficient, CD)  

รูปท่ี 17 เป็นผลลพัธ์ของสัมประสิทธ์ิแรงตา้นเทียบกบัมุม

ปะทะท่ีคาํนวณไดจ้ากโปรแกรมคาํนวณพลศาสตร์ของไหล 

จากรูปน้ีพบว่า ค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้านมีค่าเพ่ิมขึ้นตามมุม

ปะทะโดยมีเส้นโปรไฟลเ์ป็นรูปพาราโบลาอย่างชดัเจน โดยท่ี

ค่าสัมประสิทธ์ิแรงตา้นตํ่าสุดเกิดท่ีมุมปะทะ 0 องศา ซ่ึงเป็น

จุดตํ่ าสุดของโปรไฟล์รูปแบบพาราโบลา และจุดน้ี มี

สัมประสิทธ์ิแรงตา้นเท่ากบั 0.0232 ในขณะท่ีสัมประสิทธ์ิแรง

ต้านท่ี ค่ าสั มประสิ ทธ์ิ แรงยกเป็ นศู นย์  (Zero-lift drag 

coefficient, CD0) มีค่าเท่ากับ 0.02442 ซ่ึงเม่ือเปรียบเทียบกับ

การประมาณค่าเร่ิมตน้อากาศพลศาสตร์ในตารางท่ี 5 จะพบว่า

มีค่าความแตกต่างกันไม่เป็นนัยสําคญั โดยมีค่าประมาณ 3 

เปอร์เซ็นต์ ดงัแสดงการเปรียบเทียบความแตกต่างในตารางท่ี 

9 ซ่ึงแสดงให้เห็นว่าการประมาณค่าเร่ิมต้นของค่า CD0 โดย

อา้งอิงจากขอ้มูลทางสถิติของอากาศยานแบบปีกบินมีความ

แม่นยาํและเช่ือถือได้ ซ่ึงจะส่งผลโดยตรงต่อการคํานวณ

สมรรถนะบินทนนานของอากาศยานไร้คนขบั  

 

 

รูปท่ี 17 ผลลพัธ์สัมประสิทธ์ิแรงตา้นเทียบกบัมุมปะทะ 

ตารางท่ี 9 ตารางการเปรียบเทียบค่า Zero-lift drag coefficient 

Parameters Initial estimation CFD % Dif. 

CD0 0.025 0.0242 3.3 

 

2.3) การวิเคราะห์เสถียรภาพสถิตในแนวแกนลําตัว 

(Longitudinal Static Stability) 

การวิเคราะห์เสถียรภาพสถิตในแนวแกนลาํตวั สามารถ

วิเคราะห์ไดจ้ากค่าอนุพนัธ์ของโมเมนต์รอบจุดศูนยถ่์วงของ

อากาศยานเทียบกบัมุมปะทะ โดยอากาศยานจะมีเสถียรภาพ

สถิตในแนวแกนลําตัวต้องอยู่ในเง่ือนไข 𝜕𝜕𝐶𝐶𝐶𝐶
𝜕𝜕𝜕𝜕

< 0 ซ่ึงใน

งานวิจยัน้ีไดก้าํหนดค่าตาํแหน่งของจุดศูนยถ่์วงของอากาศ

ยานมีค่าเท่ากบั 20 เปอร์เซ็นต์ของความยาวคอร์ดเฉล่ีย ดงันั้น

เพ่ือวิเคราะห์เสถียรภาพสถิตในแนวแกนลาํตัวในเบ้ืองต้น 

การวิเคราะห์หาจุดสะเทินของอากาศยาน และการวิเคราะห์ค่า

สัมประสิทธ์ิโมเมนต์รอบจุดศูนยถ่์วงเทียบกับมุมปะทะมี

แสดงในรูปท่ี 18 

จากรูปน้ี พบว่า จุดสะเทิน (Neutral point) มีตาํแหน่ง

อยู่ท่ี 24 เปอร์เซ็นต์ของความยาวคอร์ดเฉล่ีย โดยสามารถ

สังเกตไดจ้ากกราฟโมเมนต์รอบจุดน้ีของอากาศยานมีค่า

ความชันเข้าใกล้ศูนย ์ซ่ึงเม่ือเทียบกับกราฟโมเมนต์รอบ

จุดศูนยถ่์วงอากาศยานท่ี 20 เปอร์เซ็นตข์องความยาวคอร์ด

เฉล่ีย จะพบว่าค่าสัมประสิทธ์ิมีแนวโน้มลดลงเม่ือมุม

ปะทะเพ่ิมขึ้น โดยกราฟมีค่าความชนัเท่ากบั -0.0325 rad--1 

นอกจากน้ีจากรูปท่ี 19 จะเห็นได้ว่าจุดสะเทินอยู่หลัง

จุดศูนยถ่์วง ซ่ึงมีระยะ Static Margin ประมาณ 4 เปอร์เซ็นต์

ของความยาวคอร์ดเฉล่ีย ดังนั้ น สามารถสรุปได้ว่าค่า

อนุพนัธ์ของสัมประสิทธ์ิโมเมนต์หัวปักรอบจุดศูนยถ่์วง มี

ค่าน้อยกว่าศูนย ์ซ่ึงเป็นไปตามเงื่อนไขการมีเสถียรภาพ

สถิตในแนวแกนลาํตวัของอากาศยานไร้คนขบั  

นอกจากน้ี เม่ือวิเคราะห์ความสามารถการทริม(Trim 

ability) ของอากาศยาน โดยการปรับพ้ืนบังคับควบคุม 

(Elevons) ขึ้นเพ่ือทริมในมุมต่าง  ๆประกอบดว้ย1.5–4.5 องศา จาก

การคาํนวณพบว่า การปรับทริมของพ้ืนบงัคบัควบคุมท่ี 4.5 

องศา ทาํให้อากาศยานมีค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกเป็น 0.65 ซ่ึง

เป็นสภาวะการบินตรงระดบัท่ีกาํหนดไวใ้นความตอ้งการ
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ตั้งแต่ตน้ ตามรูปท่ี 20 ซ่ึงมีค่าใกลเ้คียงกบัค่าสัมประสิทธ์ิ

แรงยกท่ีออกแบบไว ้ในขณะท่ีสัมประสิทธ์ิแรงยกสูงสุด

ในสภาวะการทริมมีค่า 0.78 ดงันั้นแสดงให้เห็นว่า อากาศ

ยานไร้คนขบัหางตั้งตน้แบบมีความสามารถในการทริมใน

สภาวะการบินตรงระดบัได ้

 

 
รูปท่ี 18  กราฟแสดงสัมประสิทธ์ิโมเมนตร์อบจดุศูนยถ่์วง

ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง 

 

 

รูปท่ี 19 ตาํแหน่งจดุศูนยถ่์วงของอากาศยานไร้คนขบั 

 

รูปท่ี 20  กราฟแสดงความสัมพนัธ์สัมประสิทธ์ิโมเมนตเ์ทียบ

สัมประสิทธ์ิแรงยกเม่ือมีการปรับทริมแพนหางขึ้นลง 

(Elevons) ท่ีมุม 1.5, 2.5,3.5 และ 4.5 องศา 

 

2.4) การวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์เชิงคุณภาพของการ

จาํลองรูปแบบการกระจายความดนัและการจาํลองการไหล

ของกระแสอากาศ (Pressure Contour and Flow Visualization) 

รูปท่ี 21  แสดงการเปรียบเทียบการกระจายความดนับน

พ้ืนผิวของอากาศยานในรูปแบบของระดบัสี ในสภาวะการ

บินตรงระดับท่ีมุมปะทะ 8 และ 14 องศา โดยผลลัพธ์

ตัวเลขความดันท่ีได้จากการคาํนวณด้วยโปรแกรม CFD 

คือ  Pressure Difference, P - Patm ซ่ึงก็คือความแตกต่าง

ระหว่างความดันท่ีผิวของอากาศยานและความดัน

บรรยากาศรอบข้างในสภาวะการบินท่ีกําหนด  จาก

รูปแสดงให้เห็นท่ีมาของการเกิดแรงยก โดยการสังเกต

ระดับสีของความแตกต่างการกระจายความดันท่ีผิวปีก

ดา้นบนและผิวปีกดา้นล่าง ซ่ึงการกระจายความดนัของผิว

ปีกดา้นล่างจะมีค่าท่ีสูงกว่าผิวปีกด้านบนจึงส่งผลให้เกิด

แรงยก นอกจากน้ี เม่ือสังเกตระดบัสีบริเวณผิวปีกดา้นบน

ในสภาวะการบินตรงระดบัท่ีมุมปะทะสูง คือ 14 องศา (ดงั

รูป 21(ข) จะพบว่ามีบริเวณผลต่างความดนัท่ีมีค่าติดลบมี

พ้ืนท่ีมากกว่าสภาวะการบินตรงระดับท่ี 8 องศาอย่าง

ชัดเจน (ดังรูปท่ี 21(ก)) ซ่ึงแสดงให้เห็นถึงความแตกต่าง

ของสัมประสิทธ์ิแรงยกของ 2 สภาวะการบินตรงระดบัได้

อย่างชดัเจน ในขณะท่ี การกระจายความดนัในรูปแบบการ

แบ่งระดับสี ยงัสามารถแสดงให้เห็นถึงท่ีมาของความ

แตกต่างของแรงต้านในส่วนประกอบต่าง ๆ ของอากาศ

y = -0.0325x + 0.0008
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ยานท่ีส่งผลต่อสมรรถนะอากาศยานของอากาศยานทั้งลาํ 

ยกตวัอยา่งเช่น แรงตา้นท่ีเกิดขึ้นท่ีแท่นวางระบบขบัเคล่ือน

มอเตอร์ ซ่ึงมีลกัษณะรูปทรงมู่ทู่ดังรูปท่ี 21 โดยสามารถ

สังเกตไดจ้ากความดนัสูงอย่างมีนยัสําคญัของการกระจาย

ความดันบนพ้ืนท่ีบริเวณแท่นวาง ความแตกต่างระหว่าง

ความดนัน้ีจะส่งผลโดยตรงต่อการเกิดแรงตา้น ซ่ึงแรงตา้น

น้ีถูกเรียกว่า แรงตา้นเน่ืองจากความดนั หรือ Form Drags  

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปท่ี 21  การกระจายความดนับนพ้ืนผิวของอากาศยานไร้

คนขบัท่ีสภาวะการบิน 2  รูปแบบ (ก) มุมปะทะ 8  องศา  

และ (ข) มุมปะทะ 14 องศา 

 

รูปท่ี 22 แสดงการจาํลองไหลของกระแสอากาศผ่าน

แนวกางปีกของอากาศยานในสภาวะการบินตรงระดับ

ระดบัท่ีมุมปะทะ 8 และ 14 องศา จาก รูปท่ี 22(ก) แสดงให้

เห็นถึงกระแสอากาศท่ีไหลราบเรียบเกาะผิวปีกด้านบน 

และวอร์เทคท่ีเกิดขึ้นท่ีปลายปีกของอากาศยานโดยวอร์เทค

น้ีเป็นตวัแปรสําคญัของแรงตา้นเหน่ียวนาํ (Induced Drag) 

ในขณะท่ี เม่ือเปรียบเทียบรูปแบบการไหลของกระแส

อากาศผ่านปีกอากาศยานในเง่ือนไขการบินในมุมปะทะท่ี

สูงขึ้นใกลมุ้มปะทะวิกฤตท่ี 14 องศา ดงัรูปท่ี 22(ข) จากรูป

น้ีจะพบว่ากระแสอากาศเกิดการไหลแยกตวัไม่เกาะกบัผิว

ปีกและเกิดการไหลยอ้นกลบั ม้วนตัวของกระแสอากาศ

ตรงบริเวณผิวโคนปีกดา้นบนอย่างเห็น ไดช้ัด ซ่ึงรูปแบบ

การไหลแยกตวัของกระแสอากาศจะเป็นสาเหตุหลกัของ

สภาวะร่วงหล่นของอากาศยาน โดยลกัษณะพฤติภาพของ

อาการสะตอลจะเร่ิมจากพ้ืนท่ีโคนปีกไปยังปลายปีก 

นอกจากน้ี ท่ีมุมปะทะสูงขึ้นจะพบว่า วอร์เทคท่ีปลายปีก

จะมีกาํลงัค่อนขา้งสูงขึ้น (Strong Vortex) เม่ือเปรียบเทียบ

กบัมุมปะทะท่ีตํ่ากว่าอยา่งเห็นไดช้ดัเจน 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปท่ี 22  การจาํลองการไหลของกระแสอากาศผา่นผิวปีก

ผองอากาศยานไร้คนขบัท่ีท่ีสภาวะการบิน 2 รูปแบบ(ก) มุม

ปะทะ 8 องศา และ (ข) มุมปะทะ 14 องศา 

 

3. สรุปผลการวิจัย 

งานวิจยัน้ีไดเ้สนอกระบวนการออกแบบเชิงหลกัการ

ของอากาศยานไร้คนขบัขึ้น-ลงแนวด่ิงประเภทหางตั้ง ท่ีมี

ความง่าย ไม่ซับซ้อน และ มีวิธีการแบบตรงๆ ในระเบียบ

วิธีการออกแบบเชิงหลกัการอย่างเป็นขั้นตอนตามแผงผงั

กระบวนการดัง รูปท่ี1 ซ่ึงกระบวนน้ีมีหัวใจสําคัญคือ

กระบวน การสร้างกราฟขอบเขตสมรรถนะอากาศยาน

สาํหรับเลือกจุดท่ีเหมาะสมสาํหรับการออกแบบอากาศยาน

ไร้คนขบัขึ้น-ลงทางด่ิงประเภทหางตั้ง โดยการรวมกราฟ

สมการขอบเขตสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขบัแบบปีก

หมุนและปีกตรึงเขา้ดว้ยกัน ทั้งน้ีเพ่ือให้ง่ายในการสร้าง

Vortex shedding 

Strong vortex shedding 

Flow separation 
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พ้ืนท่ีท่ีเป็นไปไดใ้นการออกแบบอากาศยานแบบปีกหมุน

และปีกตรึง ตามลาํดบั 

ซ่ึงผลลัพธ์จากระเบียบวิธีการออกแบบเชิงหลักการ

แสดงให้เห็นถึงความง่ายและความรวดเร็วในการเลือกจุดท่ี

เหมาะสมเพ่ือใช้ในการกาํหนดขนาดรูปร่างอากาศยาน

ไร้คนขบั และกาํลงัขบัของระบบขบัเคล่ือนอากาศยาน 

โดยใชก้ารคาํนวณแบบวนซํ้ าเพียงจาํนวน 4 รอบ ซ่ึงสามารถได้

ขนาดและรูปร่างของอากาศยานไร้คนขับท่ีตอบโจทยค์วาม

ต้องการของภารกิจได้ โดยปราศจากความซับซ้อนของ

กระบวนการออกแบบเม่ือเปรียบเทียบกบักระบวนหาจุดท่ี

เหมาะสมโดยใชร้ะเบียบวิธีเชิงตวัเลข  

ในงานวิจัยน้ีได้นํากระบวนการวิเคราะห์อากาศ

พลศาสตร์อยา่งละเอียดโดยการคาํนวณพลศาสตร์ของไหล 

(Computational Fluid Dynamics, CFD) เ ข้ากับระ เ บียบ

วิธีการออกแบบเชิงหลักการ ทั้ งน้ีเพ่ือตรวจสอบความ

เช่ือถือได้ของผลลัพธ์กระบวนการออกแบบ โดยการ

เปรียบเทียบเปรียบเทียบกบัการประมาณค่าเร่ิมตน้อากาศ

พลศาสตร์โดยเฉพาะค่า CD0 ซ่ึงจากผลการเปรียบเทียบจะ

พบว่ามีค่าความแตกต่างกนัไม่เกิน 3 เปอร์เซ็นต์ แสดงให้

เห็นว่าการประมาณค่าเร่ิมต้นของค่า CD0 โดยอ้างอิงจาก

ข้อมูลทางสถิติของอากาศยานแบบปีกบินมีความแม่นยาํ

และเ ช่ือ ถือได้ ซ่ึ งจะส่งผลโดยตรงต่อการคํานวณ

สมรรถนะบินทนนานของอากาศยานไร้คนขบั นอกจากน้ี 

กระบวนการวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์เชิงลึกทั้ งใน

รูปแบบเชิงปริมานและคุณภาพ ยงัสามารถแสดงให้เห็นถึง

ความเป็นไปได้ของการออกแบบอากาศยานไร้คนขับท่ี

สามารถบินปฏิบติัภารกิจไดอ้ย่างมีเสถียรภาพในเบ้ืองตน้ 

รวมถึงสามารถทาํภารกิจไดต้รงกบัความตอ้งการได ้

 

เอกสารอ้างอิง 

[1] J. L. Forshaw and V. J. Lappas, “Architecture and 

systems design of a reusable Martian twin rotor 

tailsitter,” Acta Astronautica, vol. 80, pp. 166–180, 2012, 

doi: 10.1016/j.actaastro.2012.05.008. 

[2] R. H. Stone, “The T-wing tail-sitter unmanned air vehicle: 

from design concept to research flight vehicle,” Journal of 

Aerospace Engineering, vol. 218, no. 6, pp. 417–433, 2004 

doi: . 10.1243/0954410042794920 

[3] K. C. Wong, J. A. Guerrero, D. Lara and R. Lozano, 

“Attitude stabilization in hover flight of a mini tail-sitter 

UAV with variable pitch propeller,” in Proc. IEEE/RSJ 

International Conference on Intelligent Robots and 

Systems (IROS ’07), San Diego, CA, USA, 2007, pp. 

2642–2647, doi: 10.1109/IROS.2007.4399278. 

[4] M. Aksugur and G. Inalhan, “Design methodology of a 

hybrid propulsion driven electric powered miniature 

tailsitter unmanned aerial vehicle,” Journal of 

Intelligent and Robotic Systems, vol. 57, no. 1–4, pp. 

505–529, 2010, doi: 10.1007/s10846-009-9368-0. 

[5] C. D. Wagter, D. Dokter, G. D. Croon and B. Remes, 

“Multilifting-device UAV autonomous flight at any 

transition percentage,” in Proc. European Guidance, 

Navigation, and Control Conference (EuroGNC ’13), Delft, 

The Netherlands, 2013. 

[6] D. Zhang, Z. Chen and J. Lv, “Lift System Design of 

Tail-Sitter Unmanned Aerial Vehicle,” Intelligent 

Control and Automation, Vol. 3 No. 4, pp. 285–290, 2012, 

doi: 10.4236/ica.2012.34033. 

[7] R. H. Stone, “Configuration design of a canard configured tail 

sitter unmanned air vehicle using multidisciplinary 

optimization,” Ph.D. thesis, Dept. Aerodynamics Eng. , 

Univ. Sydney, 1999. 

[8] B. Wang, Hou, Z., Liu, Z., Chen, Q., & Zhu, X.  

(2016). Preliminary Design of a Small Unmanned 

Battery Powered Tailsitter. International Journal of 

Aerospace Engineering, 2016. 

[9] L. Sawatdipon, C. Thipyopas, V. Sripawadkul, and 

T.Chayanon, “A preliminary design by using 

optimization for tail-sitter VTOL UAV,” The Journal 

of KMUTNB, vol. 30, no. 4, pp. 600–611, 2020.  

[10] Raymer D, “Sizing from a Conceptual Sketch 

Aircraft,” in Design: A Conceptual Approach, 5th ed. 



150  วิศวสารลาดกระบงั ปีท่ี 38 ฉบบัท่ี 4 ธนัวาคม 2564 

Reston, VA, USA: American Institute of Aeronautics 

and Astronautics, 2012, ch 3–6, pp. 11–113. 

[11] G. Landolfo, “Aerodynamic and Structural Design of 

a small Nonplanar Wing UAV,” M.S. Thesis, Dept 

Aerospace Eng., Univ. Dayton, Dayton, OH, USA, 

2008.  

[12] W. Johnson, “Vertical Flight I,” in Helicopter theory. 

New York, NY, USA: Dover Publications; 1980, ch 

2–7, pp. 28–340. 

[13] A. M. Kamal and A. Ramirez-Serrano, “Design 

methodology for hybrid (VTOL + Fixed Wing) 

unmanned aerial vehicles,” Aeronautics and 

Aerospace Open Access Journal, vol. 2, no. 3, pp. 

165–176, 2018, doi: 10.15406/aaoaj.2018.02.00047 

[14] X. Lyu, H. Gu, Y. Wang, Z. Li, S. Shen and F. Zhang, 

“Design and implementation of a quadrotor tail-sitter 

vtol uav,” in IEEE International Conference on Robotics 

and Automation (ICRA), Bayfront Ave, Singapore, 

2017, pp. 3924–3930 doi: 10.1109/ICRA.2017. 

7989452. 

[15]  LiPo 16,000 6S 22.2v Battery Pack, MaxAmps, Date 

Mon. [online] Available: https://www.maxamps.com/ 

lipo-16000-6s-22-2v-battery-pack, (accessed: Aug. 20, 

2020. 

[16] MH82, MH45, MH46 and S5010, UIUC Airfoil 

Coordinates Database, Aug. 2020, [Online] Available: 

https://m-selig.ae.illinois.edu/ads/coord_database.html. 

[17] A. Deperrois. XFLR5 Analysis of foils and wings 

operating at low Reynolds numbers. Guidelines for 

QFLR5 v0.03, 2009. Accessed: Sep. 15, 2020 

[Online]. Available: https://engineering.purdue.edu/ 

~aerodyn/AAE333/FALL10/HOMEWORKS/HW13/

XFLR5_v6.01_Beta_Win32%282%29/Release/Guid

elines.pdf 

[18] R. Martínez-Val, and E. Schoep, “Flying wing versus 

conventional transport airplane: the 300-seat case,” 

in Proc. 22nd Congress of International Council of 

the Aeronautical Sciences, Harrogate, United 

Kingdom, CD-ROM, pp. 113.1–113.12, 2000. 

[19] M. V. Cook, “Static Equilibrium and Trim,” in 

Flight Dynamics Principles, Burlington, MA, 

USA: Elsevier, 1997, ch 3, pp. 32–57. 

[20] A. N. Stender, “Design of Solar Powered Airplanes 

for Continuous Flight,” Ph.D. dissertation, ETH 

Zurich,Citizen of Zumholz, Switzerland, 2008. 

[21] P. Konstadinopoulos, D. F. Thrasher, D. T. Mook, A. H. 

Nayfeh and L. Watson, “A vortex-lattice method for general, 

unsteady aerodynamics,” AIAA Journal, vol. 22, no. 

1, 1985, doi: 10.2514/3.45078. 

[22] F. R. Menter, “Two-Equation Eddy-Viscosity Turbulence 

Models for Engineering Applications”, AIAA Journal, 

vol. 32, no. 8, pp. 269–289, 1994, doi: 

10.2514/3.12149. 

https://m-selig.ae.illinois.edu/ads/coord_database.html

