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บทคัดย่อ 
บทความวิจยัน้ีมีวตัถุประสงคใ์นการศึกษาผลกระทบในดา้นสมรรถนะการบินท่ีเปล่ียนไป จากการติดตั้งระบบขึ้นลง

ทางด่ิงแบบแยกแรงขบัและแรงยกให้แก่อากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึงพลงังานแสงอาทิตย ์บทความวิจยัน้ีไดใ้ชอ้ากาศ
ยานตน้แบบในการศึกษา คือ อากาศยานปีกตรึงขบัเคล่ือนดว้ยระบบไฟฟ้าและติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตย ์ท่ีมีการ
ออกแบบ 2 รูปแบบ คือ รูปแบบท่ีมีการติดตั้งและไม่ติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงซ่ึงอากาศยานรูปแบบขึ้นลงทางด่ิงเม่ือเทียบ
กบัรูปแบบปกติจะมีน ้าหนกัมากกว่า 42.48% และมีสัมประสิทธ์ิแรงตา้นสถิตมากกว่า 67.1% โดยขั้นตอนแรกเป็นการสร้าง
โมเดลอากาศยานในซอฟทแ์วร์ XFLR5 เพื่อทดสอบหาค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกและแรงตา้นแลว้น ามาเปรียบเทียบกบัผลการ
ทดสอบในอุโมงคล์ม จากนั้นจึงน าผลท่ีไดจ้ากการวิเคราะห์ดว้ยซอฟท์แวร์มาค านวณเพื่อหาสมรรถนะการบินของอากาศ
ยานทั้ง 2 รูปแบบ และ ท าการสรุปผลความเปล่ียนแปลงท่ีเกิดขึ้นกบัสมรรถนะการบินของอากาศยานชนิดเดียวกนัเม่ือติดตั้ง
ระบบขึ้นลงทางด่ิง พบว่า ผลท่ีไดเ้ป็นไปตามการคาดการณ์การติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงให้อากาศยานท าให้สมรรถนะ
ลดลงอย่างมากโดยเฉพาะอย่างย่ิงค่าระยะเวลาการครองอากาศและระยะพิสัยบินสูงสุดของอากาศยานรูปแบบขึ้นลงทางด่ิง
เท่ากบัเพียง 41.55% และ 43.43% ของอากาศยานรูปแบบปกติและส าหรับรูปแบบระบบพลงังานแสงอาทิตย ์แบบขึ้นลงทาง
ด่ิงนั้นมีระยะเวลาท าการบินสูงสุด และระยะพิสัยบินเป็น 31.46% และ 32.06% ของอากาศยานรูปแบบปกติติดตั้งระบบ
พลงังานแสงอาทิตยแ์ละสามารถเปรียบเทียบไดช้ดัเจนถึงสมรรถนะของอากาศยานดา้นต่าง ๆ ท่ีลดลงอยา่งไรเพื่อแลกมาซ่ึง
ความสามารถขึ้นลงทางด่ิงของอากาศยาน 

ค าส าคัญ: อากาศยานระบบขึ้นลงทางด่ิง, อากาศยานปีกตรึง, สมรรถนะการบิน, การวิเคราะห์สัมประสิทธ์ิอากาศพลศาสตร์
3 มิติ, อากาศยานระบบพลงังานแสงอาทิตย ์
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Abstract 
The objective of this research paper is to analyze the effects of installing a separate Lift and Thrust vertical takeoff system 

for fixed-wing solar powered UAVs in terms of flight performance changes. This research article uses a prototype aircraft in this 
study, which is a fixed-wing aircraft powered by an electrical system and equipped with a solar system. There are 2 types of 
designs, namely the type with installation and without installation of the Vertical Take-Off and Landing system which the vertical 
take-off and landing aircraft compared to the normal configuration will weigh 42.48% more and have a zero-lift drag coefficient 
of 67.1% more. The initial step involves creating an aircraft model in the XFLR5 software to assess the lift and drag coefficients 
and compare them with the wind tunnel test results. Subsequently, the software analysis findings are used to evaluate the flight 
performance of both aircraft configuration, as well as to identify the performance changes that occur when the VTOL system is 
installed. The outcomes align with expectations, installing a VTOL system leads to a significant reduce in flight performance, In 
particular, the Endurance and maximum range of vertical take-off aircraft are only 41.55% and 43.43% of normal aircraft and for 
solar-powered systems. The vertical takeoff has the Endurance and range is 31.46% and 32.06% of normal aircraft equipped with 
solar systems. which can be distinctly contrasted with the performance of aircraft in various aspects. However, these compromises 
are made in exchange for the capability to take off and land vertically. 

Keywords: Vertical take-off and landing aircraft, Fixed wing aircraft, Flying performance, 3D aerodynamic coefficient 

analysis, Solar powered aircraft 

1. บทน า 
ปัจจุบัน อากาศยานไร้คนขับมีความสามารถในการ

ตอบสนองภารกิจหลากหลายรูปแบบ ส าหรับภารกิจการบิน
ส ารวจหรือลาดตระเวนตรวจการณ์นั้น จ าเป็นตอ้งใช้อากาศ
ยานท่ีสามารถบินครองอากาศไดเ้ป็นเวลานาน โดยอากาศยาน
รูปแบบท่ีมีความโดดเด่นดา้นดงักล่าว คืออากาศยานชนิดปีก
ตรึง แต่เน่ืองจากอากาศยานชนิดปีกตรึงโดยทัว่ไปจ าเป็นตอ้ง
มีทางว่ิงหรือชุดยิงเพ่ือบินขึ้นและลงจอดซ่ึงเป็นขอ้จ ากดัท่ี
ส่งผลอย่างมากส าหรับอากาศยานไร้คนขับขนาดเล็ก การ
แก้ปัญหาน้ีในปัจจุบันได้มีการสร้างอากาศยานปีกตรึงท่ี
สามารถขึ้นลงทางด่ิงได ้เพ่ือสามารถท างานในพ้ืนท่ีจ ากดั ไม่
จ าเป็นตอ้งใชพ้ื้นท่ีทางว่ิงขึ้น อากาศยานปีกตรึงท่ีสามารถขึ้น
ลงทางด่ิงไดมี้หลากหลายรูปแบบโดยรูปแบบแยกแรงขบัและ
แรงยกดงัรูปท่ี 1 เป็นรูปแบบท่ีไดรั้บความนิยมสูงเน่ืองจาก
ความสะดวกในการออกแบบสร้างและการปรับปรุงเพ่ิมเติม
ให้อากาศยานปีกตรึงเดิมท่ีออกแบบไวส้ามารถขึ้นลงทางด่ิง
ได้เพียงติดตั้งชุดขับเคล่ือนทางด่ิงไปเท่านั้น แต่ทั้ งน้ีการ
ติดตั้งระบบขบัเคล่ือนดงักล่าวย่อมมีผลท าให้สมรรถนะของ
อากาศยานเปล่ียนไปจากเดิมเน่ืองจากน ้ าหนักท่ีเพ่ิมขึ้นและ

แรงทางอากาศพลศาสตร์ท่ีเปล่ียนไป จึงเป็นท่ีมาของบทความ
วิจยัน้ี เพื่อศึกษาอากาศยานซ่ึงมีคุณลกัษณะดงักล่าวส่งผลต่อ
สมรรถนะการบินอย่างไรเม่ือมีการติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิง
เพ่ิมเติมจากอากาศยานเดิม 

งานวิจัยน้ีได้น าอากาศยานไร้คนขบัท่ีออกแบบโดย
โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทกษตัริยาธิราชกองทพัอากาศ
มาเป็นตน้แบบในการศึกษา ซ่ึงอากาศยานล าน้ีถูกสร้างขึ้น
ใน 2 รูปแบบ ไดแ้ก่แบบติดตั้งและไม่ติดตั้งระบบขึ้นลงทาง
ด่ิง ดา้นมิติและรูปร่างของอากาศยานทั้งสองแบบเท่ากนัทุก
ส่วน อาทิ รูปทรงปีกและล าตัว ความแตกต่างกันมีเพียง
ระบบขึ้นลงทางด่ิงและน ้ าหนักอากาศยาน โดยลักษณะ
ทัว่ไปของอากาศยานแสดงรายละเอียดในตารางที ่1 

 

 
รูปท่ี 1 อากาศยานไร้คนขบัปีกตรึงติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิง 
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ตารางท่ี 1 ขอ้มูลอากาศยานในงานวิจยั 
Wing Airfoil SD7032-099-88 

Wingspan 4.28 m 
Aspect ratio 15.042 
Wing area 1.218 𝑚2 

Wing incidence angle 2 deg 
Tail airfoil NACA0015 
Tail type T-tail 
Tail area 0.16 𝑚2 

 non-VTOL VTOL 
Mass (kg) 11.393 kg 16.233 kg 

𝐼𝑥𝑥(𝑘𝑔 × 𝑚2) 4.87165 5.98376 
𝐼𝑦𝑦(𝑘𝑔 × 𝑚2) 2.30732 3.83481 
𝐼𝑧𝑧(𝑘𝑔 × 𝑚2) 6.98078 9.59615 

 

อากาศยาน VTOL ซ่ึงย่อมาจาก Vertical Take-Off and 
Landing หรืออากาศยานติดตั้ งระบบขึ้ นลงทางด่ิงจะมี
น ้ าหนักมากกว่าอากาศยานต้นแบบเ น่ืองมาจากชุด
ขบัเคล่ือนขึ้นลงทางด่ิงและแบตเตอร่ี ในงานวิจยัน้ีอากาศ
ยานถูกออกแบบและสร้างขึ้นเพื่อใชใ้นภารกิจลาดตระเวน
ตรวจการณ์ทางทหาร บางกรณีในการปฏิบติัภารกิจการบิน
เกิดข้อจ ากัดทางด้านพ้ืนท่ีในการว่ิงขึ้ นและลงจอดซ่ึง
สามารถแกข้อ้จ ากดัดงักล่าวดว้ยการติดตั้งระบบขึ้นลงทาง
ด่ิง โดยชุดขับเคล่ือนขึ้ นลงทางด่ิงของอากาศยานใน
งานวิจัยมีน ้ าหนักรวม 4.84 กิโลกรัมหรือเท่ากับ 42.48% 
ของน ้าหนกัอากาศยานแบบปีกตรึงตน้แบบ 

บทความวิจยัน้ีจะวิเคราะห์อากาศยานทั้ง 2 รูปแบบใน
หัวขอ้ท่ีก าหนดในมาตรฐานความสมควรเดินอากาศของ
อากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก NATO STANAG 4703 [6] 
ท่ีจ าเป็นในหัวขอ้ย่อยดา้นสมรรถนะการบินประกอบดว้ย 
พิสัยบิน (Range), การบินทนนาน(Endurance), ก าลงัขบัท่ี
ตอ้งการ (Power require), ความเร็วสูงสุด (Max speed), การ
บินไต่ (Climb), การบินเล้ียว (Turn), การบินร่อน (Glide) 
และย่านการบิน (Flight Envelope) โดยการวิเคราะห์ผ่าน
ค่าตัวแปรต่าง ๆ ท่ีได้จากผลการค านวณด้วยซอฟท์แวร์ 
XFLR5 ซ่ึง เ ป็นซอฟท์แวร์ ท่ี นิยมในการประมาณค่ า

สัมประสิทธ์ิทางอากาศพลศาสตร์และสัมประ สิทธ์ิ
เสถียรภาพการบินรอบระบบแนวแกนล าตวั (Body Frame) 
ของอากาศยาน 

จากการศึกษางานวิจัยท่ีเก่ียวข้องกับการวิเคราะห์
สมรรถนะการบินของอากาศยานไร้คนขบัชนิดปีกตรึง
ขับเคล่ือนด้วยพลังงานไฟฟ้าพบว่า Brigham Young [1], 
งานวิจัยวิเคราะห์สมรรถนะการบินของอากาศยานไร้
คนขบัชนิดปีกตรึงขบัเคล่ือนดว้ยพลงังานไฟฟ้า น าเสนอ
แนวทางการค านวณและทฤษฎีท่ีเก่ียวขอ้งรวมถึงวิธีการ
เก็บผลจากการทดลองสมรรถนะการบินของอากาศยานไร้
คนขับ โดยมีการวิเคราะห์ในหัวข้อ  พิสัยบินสูงสุด , 
ระยะเวลาท าการบินสูงสุด , พลังงานท่ีใช้ในการบิน , 
ความเร็วสูงสุด, สมรรถนะการบินเล้ียวและบินไต่ อย่างไร
ก็ตาม งานวิจัยน้ีสามารถน ามาต่อยอดในเ ร่ืองระดับ
สมรรถนะการบินท่ีมีการติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงและ
ระบบพลงังานแสงอาทิตยไ์ด ้

FH-Aachen, Institute of Aircraft Engineering [2], 
งานวิจยัเปรียบเทียบสมรรถนะการบินของอากาศยานไร้
คนขบัเคร่ืองยนต์ลูกสูบท่ีติดตั้งและไม่ติดตั้งระบบขึ้นลง
ทางด่ิง แสดงการเปรียบเทียบสมรรถนะการบินของอากาศ
ยานไร้คนขบัท่ีใช้ระบบขบัเคล่ือนดว้ยเคร่ืองยนต์เผาไหม้
ภายในหรือเคร่ืองยนต์ลูกสูบในลักษณะท่ีติดตั้งและไม่
ติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงซ่ึงมีรูปร่างเป็นอากาศยานปีกตรึง
ลกัษณะใกลเ้คียงกบัอากาศยานในงานวิจยัน้ีโดยสามารถ
น ามาประยุกต์ใช้ระบุถึงอากาศยานมีสมรรถนะท่ีลดลง
อยา่งไรเม่ือมีการเพ่ิมระบบขึ้นลงทางด่ิง 

Riga Technical University [3] ท า ก า ร วิ เ ค ร า ะห์  -
ข้อจ ากัด เ ก่ียวกับการออกแบบทางพลศาสตร์ (Flight 
Envelope) ของอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก โดยน าเสนอ
การสร้างกราฟ ข้อจ ากัด เ ก่ียวกับการออกแบบทาง
พลศาสตร์ รวมถึง ย่านลมกรรโชก (Gust envelope) ของ
อากาศยานไร้คนขับตามหลักมาตรฐานความสมควร
เดินอากาศซ่ึงเป็นกราฟรูปแบบความสัมพันธ์ระหว่าง
ความเร็วและ ภารกรรมบรรทุก (Load factor)  

Swiss Federal Institute of Technology Zurich [4] 
งานวิจัยด้านสมรรถนะการบินอากาศยานไร้คนขับ
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พลังงานแสงอาทิตย์ แสดงการประเมินสมรรถนะของ
อากาศยานท่ีมีระบบพลงังานแสงอาทิตยโ์ดยอากาศยานใน
งานวิจัยขา้งต้นถูกออกแบบเพื่อบินต่อเน่ืองยาวนานโดย
อาศยัเพียงพลงังานจากระบบพลงังานแสงอาทิตย์ ซ่ึงผล
การทดสอบอากาศยานท่ีมีกางปีก (Wing Span) ยาว 5.65 
เมตร น ้ าหนกั 6.93 กิโลกรัมสามารถท าการบินต่อเน่ืองได้
ตลอดไปโดยอาศัยเพียงพลังงานแสงอาทิตย์ในขณะท่ี
ระดบัพลงังานในแบตเตอร่ีไม่ลดนอ้ยกว่า 40% 

The Hong Kong Polytechnic University [13] งานวิจัย
การพฒันาอากาศยานไร้คนขบัพลังงานแสงอาทิตยเ์พื่อ
ระยะเวลาในการบินท่ียาวนานขึ้น น าเสนอการทดสอบการ
ติดตั้ งระบบพลังงานแสงอาทิตย์แล้วบันทึกผลระดับ
พลังงานของแบตเตอร่ีไฟฟ้าหลังท าการบิน เพื่อสรุป
ผลเปรียบเทียบการใช้พลงังานจากแบตเตอร่ีท่ีน้อยลงจาก
การใชร้ะบบพลงังานแสงอาทิตย ์โดยผลทดสอบในอากาศ
ยานท่ีมีกางปีกยาว 2 เมตร ส่งผลให้สามารถลดการใช้
พลงังานจากแบตเตอร่ีไดม้ากถึง 22.5% 

Andalas University, Padang, Indonesia [14] งานวิจยัการ
ใชร้ะบบพลงังานแสงอาทิตยใ์นอากาศยานปีกตรึงขนาดเล็ก
จาก น าเสนอการทดลองการบินท่ีใช้พลงังานแสงอาทิตย์
โดยเปรียบเทียบผลในแง่ของเวลาท าการบินท่ีเพ่ิมขึ้นซ่ึงผล
การทดสอบในอากาศยานท่ีมีปีกยาว 1.6 เมตร มีระยะเวลา
ท าการบินมากขึ้น 2 นาที จากเดิมบินไดน้าน15 นาที 

Indian Institute of Technology, Kanpur, India [8] ท า
การวิเคราะห์หาความจุของแบตเตอร่ีท่ีตอ้งให้ในอากาศ
ยานไร้คนขบัพลงังานแสงอาทิตยข์นาดความยาวปีก 5.35 
เมตร น าเสนอการทดสอบบินด้วยพลงังานแสงอาทิตยท่ี์
ความสูงและเวลาท่ีต่างกนัโดยมีการค านวณสมรรถนะและ
พลงังานท่ีตอ้งใชร่้วมดว้ย 

Department of Aeronautical Engineering NKRAFA[5] 
งานวิจัย เสถียรภาพการบินผ่านซอฟท์แวร์   XFLR5 
น าเสนอการประมาณลกัษณะทางอากาศพลศาสตร์ของ
อากาศยานผ่านซอฟท์แวร์ XFLR5 ในดา้นสมรรถนะการ
บินและเสถียรภาพการบิน ซ่ึงสามารถต่อยอดศึกษาถึงการ
ใชพ้ลงังานแสงอาทิตยร่์วมดว้ย 

อย่างไรก็ตาม จากงานวิจยัต่าง ๆ ดงักล่าวสามารถน า
ทฤษฎีและผลการวิจยัมาเป็นแนวทางต่อยอดการวิจยัแสดง
ความเปล่ียนแปลงของสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขบั
พลงังานไฟฟ้าพลงังานแสงอาทิตย์ท่ีมีการติดตั้งและไม่
ติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงได ้

งานวิจัยน้ีมีวัตถุประสงค์ในการสร้างขั้นตอนการ
วิเคราะห์และเปรียบเทียบสมรรถนะการบินระหว่างอากาศ
ยานติดตั้งและไม่ติดตั้งระบบ VTOLและระบบพลงังาน
แสงอาทิตย ์ผ่านการใช้โปรแกรมวิเคราะห์การออกแบบ
เบ้ืองตน้ XFLR5 ซ่ึงกระบวนการมีความรวดเร็วและความ
น่าเช่ือถือสามารถเป็นแนวทางการออกแบบการติดตั้ ง
ระบบขึ้ นลงทางด่ิงให้แก่อากาศยานไร้คนขับพลังงาน
ไฟฟ้าขนาดเลก็ไดต้่อไป 
 

2. วิธีการด าเนินการวิจัย 
งานวิจัยน้ีต้องการวิเคราะห์หาสมรรถนะการบิน

จ าเป็นตอ้งใช้ค่าทางอากาศพลศาสตร์เบ้ืองตน้ของอากาศ
ยานโดยแบ่งการวิจัยเป็น 2 ช่วง ในช่วงแรกผู ้เขียนได้
เลือกใชซ้อฟท์แวร์ XFLR5 ในการหาค่าดงักล่าวประกอบ
กบัการใชค้่าทดสอบในอุโมงคล์มและผลการวิเคราะห์ดว้ย 
โปรแกรมพลศาสตร์ของไหลเชิงค านวณ เพื่อยืนยนัความ
น่าเช่ือถือของซอฟทแ์วร์ XFLR5 ในช่วงท่ี 2 น าผลจากการ
วิจัยช่วงแรกมาวิเคราะห์ค่าทางสมรรถนะการบินของ
อากาศยานทั้ง 2 รูปแบบรวมถึงการค านวณในด้านการ
ติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตยใ์นหวัขอ้ระยะเวลาท าการ
บินสูงสุด และระยะพิสัยบิน แล้วน าผลท่ีได้มาสรุปเป็น
ผลการวิจยัต่อไป 
2.1. ซอฟท์แวร์ XFLR5 

XFLR5 เป็นซอฟท์แวร์ค านวณทางอากาศพลศาสตร์
เบ้ืองต้นซ่ึงไดรั้บความนิยมและมีความน่าเช่ือถือในย่าน
เลขเรย์โนลด์ต ่า อีกทั้งข้อดีในด้านความรวดเร็วในการ
ประมวลผลเหมาะส าหรับการวิเคราะห์ในช่วงขั้นตอนแรก
ของการออกแบบอากาศยานและการมีเสถียรภาพการบิน 
ซ่ึงเหมาะสมในงานวิจยัน้ี 

ขั้นต้นจ าเป็นต้องสร้างโมเดลอากาศยานต้นแบบ
ส าหรับการวิจยัในซอฟท์แวร์และก าหนดต าแหน่งการวาง
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น ้ าหนักของแต่ละส่วนอากาศยานโดยละเอียดเพื่อสมดุล
น ้ าหนักและควบคุมต าแหน่งของจุดศูนย์ถ่วงให้อยู่ ท่ี
ต  าแหน่งท่ีไดรั้บการออกแบบไว้ดงัรูปท่ี 2 อีกทั้งก าหนด
ค่ าแรงต้าน  𝐶𝐷 ท่ี เ กิดขึ้ นจากล าตัวอากาศยานและ
ส่วนประกอบท่ีไม่ใช่ปีกโดยเพ่ิมขึ้ น  42.8% และ𝐶𝐷 ท่ี
เกิดขึ้นจากชุดขึ้นลงทางด่ิงมากกว่าแบบไม่ติดตั้ง 67.1% 
โดยสามารถค านวณไดจ้ากสมการท่ี (1) ดงัน้ี [9] 
 

𝐶𝐷0 = 𝛴𝐶𝑓𝐹𝑄 [
𝑆𝑤𝑒𝑡

𝑆𝑟𝑒𝑓
]  (1) 

 

 
รูปท่ี 2 โมเดลอากาศยานและต าแหน่งน ้าหนกัใน

ซอฟทแ์วร์ XFLR5 
 

2.1.1.  โพลาร์แรงต้าน จาก XFLR5 

การวิเคราะห์เพื่อหาสมรรถนะการบินเบ้ืองต้นของ
อากาศยาน จ าเป็นต้องใช้ค่ากราฟความสัมพันธ์ของ
สัมประสิทธ์ิแรงยกกบัแรงตา้น หรือ โพลาร์แรงตา้น (Drag 
Polar) และค่าประสิทธิภาพของชุดขบัเคล่ือนมอเตอร์ไฟฟ้า 
ซ่ึงค่าประสิทธิภาพของมอเตอร์ไฟฟ้า ไดจ้ากการทดสอบ
ในอุโมงคล์มซ่ึงใชข้อ้มูลทดสอบจากผูผ้ลิตมอเตอร์ในการ
วิเคราะห์ [10] เพื่อให้ทราบค่าดงักล่าว ส าหรับโพลาร์แรง
ตา้นสามารถวิเคราะห์ไดด้ว้ยโปรแกรม XFLR5 เป็นหลกั
ในการค านวณรวมถึงสามารถทดสอบในอุโมงค์ลมและ
จากซอฟทแ์วร์ พลศาสตร์ของไหลเชิงค านวณ 

โพลาร์แรงตา้น(Drag polar) คือ ความสัมพนัธ์ระหว่าง
สัมประสิทธ์ิแรงยก 𝐶𝐿  และสัมประสิทธ์ิแรงต้าน 𝐶𝐷  ซ่ึง
น ามาสร้างเป็นกราฟความสัมพนัธ์ระหว่างค่าสัมประสิทธ์ิ
ทั้งสองโดย  𝐾1 และ  𝐾2  คือค่าคงท่ีจากการสร้างกราฟโพ
ลาร์แรงตา้นดว้ยสมการโพลีโนเมียลท่ีแต่ละมุมปะทะและ
ความเร็วเป็นตน้ อธิบายกราฟในรูปแบบของสมการท่ี (2) 
ดงัน้ี 

𝐶𝐷 = 𝐶𝐷0
+ 𝐾2𝐶𝐿 + 𝐾1𝐶𝐿

2  (2) 
 

จากตารางที่  2 เป็นแนวโน้มค่าเฉล่ียท่ีได้จากการ
วิเคราะห์ดว้ยซอฟท์แวร์XFLR5 ในช่วงเรยโ์นลด์ 292,000 
ถึง 584,000 ซ่ึงอากาศยานทั้งสองรูปทรงมีปีกและแพนหาง
ท่ีเหมือนกนัโดยแตกต่างกนัท่ีมีชุดขึ้นลงทางด่ิงซ่ึงส่งผล
ต่อแรงตา้นท่ีแตกต่างกนัมาก 

 

ตารางท่ี 2  ค่าตวัแปรในสมการโพลาร์แรงตา้น ของอากาศ
ยานทั้ง 2 รูปแบบ 

 𝐶𝐷0
 𝐾1 𝐾2 

Non-VTOL 0.0292 0.0437 -0.0259 
VTOL 0.0485 0.0437 -0.0259 
 

งานวิจัยน้ีได้น ากราฟโพลาร์แรงต้านท่ีได้จากการ
ทดสอบในอุโมงค์ลม มาเปรียบเทียบกับค่าท่ีได้จากการ
วิเคราะห์ดว้ยซอฟทแ์วร์ XFLR5 ไดด้งัรูปท่ี 3 
 

 
รูปท่ี 3 กราฟเปรียบเทียบผลโพลาร์แรงตา้นจากซอฟทแ์วร์
และอุโมงลม ของอากาศยานท่ีติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิง ณ 

เรยโ์นลด ์389,000 
 

ผลท่ีไดจ้ากกราฟ จะเห็นไดว่้าค่าจากการวิเคราะห์ดว้ย
ซอฟทแ์วร์ XFLR5 จะมีสัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีแตกต่างจาก
ขอ้มูลการทดสอบในอุโมงคล์มเลก็นอ้ยในระดบัที่สามารถ
ยอมรับได้โดยมีความแตกต่างของสัมประสิทธ์ิแรงต้าน
เฉล่ียร้อยละ 3.3 ส าหรับสัมประสิทธ์ิแรงยกมีความแตกต่าง
ร้อยละ 5.7 ดงัตารางที่ 3 จะเห็นไดว่้าสัมประสิทธ์ิแรงยกมี
ค่าใกล้เคียงกันมากท่ีสุดในช่วงมุมปะทะต ่าและความ
แตกต่างมีแนวโน้มเพ่ิมขึ้นอย่างมากเม่ือมุมปะทะมากขึ้น
ตามล าดบั 
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ตารางที่ 3 ผล 𝐶𝐿 และ 𝐶𝐷  ของอากาศยาน VTOL และร้อยละ
ความแตกต่าง จากซอฟทแ์วร์XFLR5 อุโมงคล์มและCFD 

CL 

XFLR5 
% Difference 
Wind Tunnel 

% Difference 
CFD 

0.1418 21 5 
0.3441 6 9 
0.5459 0 10 
0.7467 2 10 
0.9461 5 9 
1.1436 4 8 
1.3388 2 5 

CD 

XFLR5 
% Difference 
Wind Tunnel 

% Difference 
CFD 

0.0450 2 25 
0.0434 4 25 
0.0468 2 21 
0.0534 5 15 
0.0624 5 4 
0.0743 1 7 
0.0904 4 15 

 

2.2. การค านวณสมรรถนะการบิน 

2.2.1. ก าลังขั้นต ่าที่ต้องการและความเร็วสูงสุด 

ส าหรับการค านวนสมรรถนะการบิน จะค านวณในช่วง
การบินตรงบินระดับไม่มีการเร่ง(Steady Level Flight) 
หรือ การประมาณให้น ้าหนกัและแรงยกเท่ากนั รวมถึงแรง
ขบัและแรงตา้นท่ีเท่ากนั [1] ซ่ึงสามารถแสดงดว้ยสมการท่ี 
(3) และ (4) 
 

𝑊 = 𝐿 =
1

2
𝜌𝑉2𝐶𝐿𝑆  (3) 

 

และ 
 

𝑇𝑟 = 𝐷 =
1

2
𝜌𝑉2𝐶𝐷𝑆  (4) 

จากสมการขา้งตน้ 𝑇𝑟  คือ แรงขบัท่ีตอ้งการเพื่อหักลา้ง
แรงต้านอากาศ โดยสามารถน าไปค านวณค่าก าลัง ท่ี
ตอ้งการไดด้ว้ย สมการท่ี (5) และสามารถแทนค่า𝐶𝐷 จาก
สมการท่ี (2) จะจดัรูปใหม่ไดด้งัสมการท่ี (6) 
 

𝑃𝑟 = 𝑇𝑟𝑉 =
1

2
𝜌𝑉3𝐶𝐷𝑆  (5) 

𝑃𝑟 =
𝜌𝑉3𝑆

2
𝐶𝐷0

+ 𝐾2𝑊𝑉 +
2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉𝑆
 (6) 

 

จ ากสมการข้ า ง ต้นท า ให้ ส าม ารถส ร้ า งกร าฟ
ความสัมพันธ์ระหว่าง 𝑃𝑟  และ  V ได้โดยสามารถระบุ
ความสัมพนัธข์อง 𝑇𝑟 ไดด้งั สมการท่ี (7) 
 

𝑇𝑟 =
𝜌𝑉2𝑆

2
𝐶𝐷0

+ 𝐾2𝑊 +
2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉2𝑆
  (7) 

 

จากสมการสามารถเปรียบเทียบก าลงัอย่างต ่าท่ีตอ้งการ
ส าหรับการบินของอากาศยานทั้งสองรูปแบบและก าลงัท่ีมี
ของชุดขบัเคล่ือนดงัรูปที ่4  

 

 

รูปท่ี 4 กราฟเปรียบเทียบก าลงัอยา่งต ่าท่ีใชข้องอากาศยาน
ทั้ง2รูปแบบและก าลงัท่ีมีจากชุดขบัเคล่ือน 

 

ชุดขับเคล่ือนของอากาศยานทั้ง 2 รูปแบบท่ีระบุใน
งานวิจัยน้ีเป็นชุดขับเคล่ือนมอเตอร์ไฟฟ้ารุ่น XM5060 
ก าลัง 690 วตัต์ โดยใช้ใบพดัขนาด 18 × 10 น้ิว ในการ
วิเคราะห์สมรรถนะการบินของอากาศยานทั้งสองรูปแบบ 
ซ่ึงต้องใช้ข้อมูลจากการทดสอบประสิทธิภาพชุด
ขบัเคล่ือนดว้ย โดยท าการทดสอบเพื่อระบุขอ้มูลแรงขบั 
ขอ้มูลโวลต์และแอมป์ไฟฟ้า ประสิทธิภาพมอเตอร์ไฟฟ้า 
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ณ ความเร็วกระแสอากาศและแรงขบัระดบัต่าง ๆ ของชุด

มอเตอร์ขบัเคล่ือน [10] ซ่ึงขอ้มูลแสดงใน ตารางท่ี 4 
 

ตารางท่ี 4 ขอ้มูลผลการทดสอบชุดมอเตอร์ไฟฟ้าท่ีแรงขบั 
100% 

V(m/s) P(watt) Eff % 

10.19 438.43 29 

11.44 484.39 34 

12.74 527.76 39 

13.99 563.86 44 

15.29 595.50 48 

16.54 616.44 52 

17.84 628.03 56 

19.09 633.38 58 

20.38 634.24 60 

21.64 627.28 62 

22.89 613.88 64 

24.18 594.98 65 

25.44 568.18 66 

26.73 535.31 67 

27.98 494.40 68 

29.28 447.11 68 

30.53 391.26 68 

31.83 328.45 67 

33.08 257.35 64 

34.38 179.21 57 

35.63 93.34 42 
 

จากกราฟขา้งตน้ก าลงัท่ีใชน้้อยท่ีสุดของอากาศยานไม่
ติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงเม่ือบินด้วยความเร็ว 12.0 เมตร/
วินาที ใช้ก าลัง 64.94 วตัต์ และอากาศยานท่ีติดตั้งระบบ 
VTOL จะใชก้ าลงัน้อยท่ีสุดท่ีความเร็ว 12.5 เมตร/วินาที ซ่ึง
ใชก้ าลงั 140.03 วตัต์ ความเร็วท่ีอากาศยานใชพ้ลงังานน้อย
ท่ีสุดจะเป็นความเร็วท่ีท าให้อากาศยานสามารถบินครอง

อากาศไดน้านท่ีสุด  ดงันั้น อากาศยานท่ีมีการติดตั้งระบบ
ขึ้นลงทางด่ิงมีความเร็วในการบินเพื่อให้ไดส้มรรถนะการ
บินทนนานท่ีมากกว่าและใชพ้ลงังานต ่าสุดมากกว่าถึง 2.15 
เท่า เน่ืองจากน ้าหนกัและแรงตา้นท่ีมากขึ้น  

เช่นเดียวกบัแรงขบัเคล่ือนท่ีใชอ้ย่างต ่าท่ีสุดของอากาศ
ยานท่ีติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงอยู่ท่ีความเร็ว 15.0  เมตร/
วินาที และอากาศยานท่ีไม่ติดตั้งท่ี 14.0 เมตร/วินาที ซ่ึง
อากาศยานVTOL ใชแ้รงต ่าสุดสูงกว่า 2.06 เท่า  

จาก รูปท่ี4 เ ม่ือสามารถสร้างกราฟความสัมพันธ์
ระหว่าง 𝑃𝑟  และ V  สามารถระบุความเร็วสูงสุดของอากาศ
ยานได้จากจุดตัดของกราฟก าลงัท่ีต้องการและก าลงัท่ีมี
ของชุดขับเคล่ือนโดยความเร็วสูงสุดของอากาศยาน 
VTOL อยู่ท่ี 26.5 เมตร/วินาที และอากาศยาน non-VTOL 
มีความเร็วสูงสุดท่ีมากกว่า  อยู่ ท่ี  29.5 เมตร/วินาที ซ่ึง
ความเร็วสูงสุดมากกว่าแบบVTOL ถึง10.9% 

2.2.2. ระยะเวลาท าการบินสูงสุดและพสัิยบินสูงสุด 

จากนิยาม พิสัยบินสูงสุด คือ ระยะทางมากสุด หรือ 
ความส้ินเปลืองเช้ือเพลิง ต ่าสุดต่อระยะทางและ การบิน
ทนนาน คือ ระยะเวลามากสุด หรือ ก าลงัท่ีตอ้งการ ต ่าสุด
ต่อเวลา [1] ความเร็วของอากาศยานท่ีท าให้ได้พิสัยบิน
สูงสุด คือ ความเร็วท่ีใช้แรงขับอย่างต ่าน้อยท่ีสุด  หรือ
ความเร็วท่ี  𝑇𝑟 น้อยท่ีสุด และความเร็วของอากาศยานท่ีท า
ให้ไดก้ารบินทนนานสูงสุด คือ ความเร็วท่ี 𝑃𝑟ต ่าสุด 

โดยสามารถเขียนสมการ การบินทนนานและพิสัยบิน

ได ้ดงัสมการท่ี (8) และ (9) 
 

𝐸𝑛𝑑𝑢𝑟𝑎𝑛𝑐𝑒(ℎ𝑜𝑢𝑟) =
𝜂∗𝐸∗𝐶

𝑃𝑟
  (8) 

𝑅𝑎𝑛𝑔𝑒(𝑚) = 𝑉 ∗
𝜂∗𝐸∗𝐶

𝑃𝑟
  (9) 

 

จากสมการขา้งตน้ 𝜂 คือ ประสิทธิภาพของชุดมอเตอร์
ไฟฟ้าขับเคล่ือน 𝐸 คือ โวลต์ท่ีใช้ของชุดมอเตอร์ไฟฟ้า
ส าหรับความเร็วนั้นซ่ึงไดม้าจากการทดสอบประสิทธิภาพ
ชุดมอเตอร์ไฟฟ้า และ 𝐶 คือ ค่าความจุของแบตเตอร่ีไฟฟ้า
ของอากาศยานในหน่วย แอมป์ชั่วโมงโดยสมรรถนะการ
บินทนนานและพิสัยบินสูงสุดของอากาศยานทั้งสองแบบ
ไดค้่าดงัตารางท่ี 5 
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ตารางท่ี 5 การบินทนนานและพสัิยบินสูงสุด 
Endurance VTOL 3.49 hour 
Endurance non-VTOL 8.40 hour 
Range VTOL 175.65 Km 
Range non-VTOL 404.47 Km 

 
จากตารางที่ 5 จะเห็นไดว่้าการติดตั้งระบบขึ้นลงทาง

ด่ิงรูปแบบ 4 ใบพดัให้แก่อากาศยานส่งผลให้สมรรถนะ
การบินด้านการบินทนนานและพิสัยบินลดลงอย่างมาก
โดย การบินทนนานของอากาศยาน VTOLเท่ากบั 41.55% 
ของอากาศยาน non VTOL และพิสัยบินของอากาศยาน
VTOL เท่ากบั 43.43% ของอากาศยาน non VTOL 

ในงานวิจัยน้ีอากาศยานมีการติดตั้งระบบพลังงาน
แสงอา ทิตย์ รุ่ น  Sunpower C60 ชนิด  Monocrystalline 
silicon มีขนาด 0.125 เมตร × 0.125 เมตร ดว้ยคุณสมบติัใน
ด้านพลงังานท่ีได้ น ้ าหนัก ขนาด และความยืดหยุ่นของ
แผ่นจึงถูกเลือกใช้ในงานวิจัยน้ี มีการติดตั้งทั้ งหมด 44 
แผ่นบนผิวปีก น ้ าหนักรวม 0.352 กิโลกรัม สามารถสร้าง
พลงังานไฟฟ้าจากแสงอาทิตย ์ดว้ยประสิทธิภาพ 18.6% ณ 
อุณหภูมิเฉล่ียท่ี 35 องศาเซลเซียส [11] 

ระบบพลงังานแสงอาทิตยข์องอากาศยานน้ีสามารถให้
พลังงานในช่วงพระอาทิตย์ขึ้ นหรือประมาณช่วงเวลา 
06.00 ถึง 18.00 เป็นเวลาประมาณ 12 ชัว่โมง 
ซ่ึงการได้พลังงานเพ่ิมเติมท าให้พลังงานท่ีต้องใช้จาก
แบตเตอร่ีลดลง 

โดยในงานวิจัยน้ีพลังงานขั้นต ่าท่ีใช้ขับเคล่ือนนั้น
มากกว่าพลงังานท่ีไดรั้บจากแสงอาทิตย ์ซ่ึงสามารถแสดง
ดว้ย สมการท่ี (10) 
 

𝐸𝑛𝑑𝑢𝑟𝑎𝑛𝑐𝑒(ℎ𝑜𝑢𝑟) =
𝜂∗𝐸∗𝐶

𝑃𝑟−𝑃𝑠𝜂𝑠
  (10) 

 

โดย 𝑃𝑆  คือค่าพลงังานเฉล่ียท่ีไดรั้บจากระบบพลงังาน
แสงอาทิตยใ์นช่วงระยะเวลาบินและ 𝜂𝑠  คือประสิทธิภาพ
ของระบบพลงังานแสงอาทิตย ์ 

เม่ือเพ่ิมการพิจารณาเร่ืองปัจจยัจากกฎของ Peukert เขา้
ไปนั้นท าให้สามารถเขียนสมการได ้ดงัน้ี 

𝐸𝑛𝑑𝑢𝑟𝑎𝑛𝑐𝑒 =

𝑅𝑡1−𝑛[
𝜂×𝐸×𝐶

𝜌𝑉3𝑆

2
𝐶𝐷0+𝐾2𝑊𝑉+

2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉𝑆
−𝑃𝑠𝜂𝑠

]𝑛   (11) 

 

ค่า  𝑅𝑡 คือ Battery hour rating และค่า  𝑛 คือค่า 
discharge parameter ซ่ึงค่ าทั้ งสองน้ี เป็นค่าคงท่ี เฉพาะ
ตามแต่แบตเตอร่ีท่ีใช้ และ ค่าความเร็วท่ีใช้ในสมการ
(11)คือค่าความเร็วท่ี 𝑃𝑟  ต ่าสุด เช่นเดียวกบัพิสัยบินสูงสุด
โดยความเร็วท่ีใชใ้นสมการคือความเร็วท่ีมีค่า 𝑇𝑟ต ่าสุด ซ่ึง
สามารถเขียนสมการไดด้งัน้ี 
 

𝑅𝑎𝑛𝑔𝑒 = 

 𝑉 × 𝑅𝑡1−𝑛 [
𝜂×𝐸×𝐶

𝜌𝑉3𝑆

2
𝐶𝐷0+𝐾2𝑊𝑉+

2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉𝑆
−𝑃𝑠𝜂𝑠

]

𝑛

  (12) 

 

แต่เน่ืองจากพลงังานท่ีไดรั้บจากแสงอาทิตยน์ั้นมีจ ากดั
เวลาอากาศยานไม่สามารถรับพลงังานแสงอาทิตยไ์ดห้ลงั
ช่วงอาทิตย์ตกดิน  เ ป็นผลให้สมการ ท่ี  (11)– (12) ไม่
สามารถค านวณไดถู้กตอ้งในกรณีท่ีอากาศยานใชเ้วลาบิน
มากกว่าระยะเวลาแดดท่ีเหลือในวนัโดยสามารถระบุได้
จากสมการท่ี (13) ดงัน้ี 
 

𝑃𝑟 ≤
𝜂×𝐸×𝐶

(
𝐻

𝑅𝑡1−𝑛)

1
𝑛

+ 𝑃𝑠𝜂
𝑠

  (13) 

 

จากสมการขา้งตน้ เม่ือ 𝑃𝑟 มีค่าน้อยกว่าจะไม่สามารถ
ค านวณด้วยสมการ (11)–(12) ได้จ าเป็นต้องใช้สมการ
ท่ี(14)–(15) ในการวิเคราะห์แทน โดย 𝐻 คือเวลาก่อนพระ
อาทิตยต์กดินหลงัเร่ิมท าการบินในหน่วยชัว่โมง 

 

𝐸𝑛𝑑𝑢𝑟𝑎𝑛𝑐𝑒 = 𝐻 + 𝑅𝑡1−𝑛 [
(𝜂×𝐸×𝐶)−𝐻(𝑃𝑟−𝑃𝑠𝜂𝑠)

𝜌𝑉3𝑆

2
𝐶𝐷0+𝐾2𝑊𝑉+

2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉𝑆

]

𝑛

  (14) 

𝑅𝑎𝑛𝑔𝑒 = 𝑉 × (𝐻 + 𝑅𝑡1−𝑛 [
(𝜂×𝐸×𝐶)−𝐻(𝑃𝑟−𝑃𝑠𝜂𝑠)

𝜌𝑉3𝑆

2
𝐶𝐷0+𝐾2𝑊𝑉+

2𝐾1𝑊2

𝜌𝑉𝑆

]

𝑛

)  (15) 

 

ผลการวิเคราะห์โดยก าหนดระยะเวลาท่ีมีแสงอาทิตย์
หลังเร่ิมท าการบินรวม 12ชม.และพลังงานแสงอาทิตย์
ตลอด 12ชม. รวม 3500 วตัต์ต่อตารางเมตรแสดงในตาราง
ที ่6 ดงัต่อไปน้ี 
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ตารางท่ี 6 ระยะเวลาครองอากาศและระยะทางท าการบิน
สูงสุดของอากาศยานท่ีติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตย ์

Endurance VTOL 4.83 hour 
Endurance non-VTOL 15.35 hour 

Range VTOL 234.47 Km 
Range non-VTOL 731.18 Km 

 
จากตารางที ่6 อากาศยานท่ีติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตย์

นั้ นในรูปแบบVTOLนั้นมีระยะเวลาท าการบินสูงสุดเป็น 
31.46% ของอากาศยาน non-VTOL และระยะพิสัยบินของ
อากาศยานVTOLเท่ากบั 32.06% ของอากาศยาน non-VTOL 

นอกจากน้ีเม่ือเปรียบเทียบอากาศยานแบบติดตั้งและ
ไม่ติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตยแ์ลว้ในรูปแบบที่เป็น 
non VTOL อากาศยานที่ต ิดตั้งพลงังานแสงอาทิตยมี์
ระยะเวลาท าการบินสูงสุดมากขึ้น82.73% และมีระยะ
ทางการบินสูงสุด เ พิ ่มขึ้น  80.77% แต ่ในอากาศยาน 
VTOL นั้นมีระยะเวลาบินสูงสุดเพิ ่มขึ้น38.39% ระยะ
ทางการบ ินสูงสุด เ พิ ่มขึ ้น  33.48% เ มื ่อต ิดตั้งระบบ
พลงังานแสงอาทิตย ์

จ ากสมการ ที ่ (11)– (15) ย งัสามารถค านวณหา
ระยะเวลาบินสูงสุดและระยะทางบินสูงสุดในแต่ละช่วง
ความเร็วไดด้งัรูปที่ 5 

  

รูปท่ี 5 กราฟเปรียบเทียบระยะเวลาครองอากาศและระยะทางท าการบินของอากาศยานแต่ละรูปแบบแต่ละช่วงความเร็ว 

 

จากกราฟรูปท่ี5ระยะเวลาครองอากาศและระยะทางท า
การบินของอากาศยานรูปแบบ non VTOL มีความแตกต่าง
ระหว่างติดตั้งและไม่ติดตั้งระบบพลงังานแสงอาทิตยเ์ฉล่ีย

อยูท่ี่ 38% และสูงสุดท่ี 61% ในส่วนของอากาศยาน VTOL 
มีความแตกต่างกนัเฉล่ีย 19% และสูงสุดท่ี 32% 

2.2.3. สมรรถนะการบินไต่ 

สมรรถนะการบินในช่วงการบินไต่ระดบันั้น เป็นค่าท่ี
มีความส าคญัทางมาตรฐานความสมควรเดินอากาศโดย
ประโยชน์ของระดบัสมรรถนะการบินไต่ท่ีสูงนั้นยงัแสดง
ให้เห็นถึงความปลอดภัยอากาศยานด้วยค่าท่ีบ่งบอก
สมรรถนะของอากาศยานคือความเร็วของอากาศยานท่ีท า
ให้ไดค้วามเร็วในแนวด่ิงสูงสุดหรือ 𝑉𝑦 พร้อมความเร็วใน
แนวด่ิงสูงสุด และความเร็วของอากาศยานท่ีท าให้ไดมุ้มไต่
มากท่ีสุดหรือ 𝑉𝑋พร้อมมุมไต่สูงสุดของอากาศยาน โดยค่า
ต่าง ๆ สามารถหาไดต้ามสมการท่ี (16)–(20)ต่อไปน้ี 

𝑇 − 𝐷 − 𝑊 sin 𝜃 = 0  (16) 
𝐿 − 𝑊 𝑐𝑜𝑠 𝜃 = 0 (17) 

𝑅𝑜𝐶 = 𝑉 𝑠𝑖𝑛 𝜃 (18) 

𝑅𝑜𝐶 = (
𝑇−𝐷

𝑊
) 𝑉 =

𝑃𝑎−𝑃𝑟

𝑊
  (19) 

 

โดย 𝑅𝑜𝐶 คือความเร็วในแนวด่ิงซ่ึงจะได้ค่าสูงสุดท่ี
ความเร็วท่ีมี 𝑃𝑎 − 𝑃𝑟 มากท่ีสุดหรือค่า 𝑉𝑦  
 

𝑠𝑖𝑛 𝜃 =
𝑇−𝐷

𝑊
  (20) 

 

ค่ามุมการบินไต่สูงสุดของอากาศยานจะไดค้่ามากท่ีสุด
เ ม่ือความเ ร็วท่ี  Thrust Available-Drag มีค่ าสูงสุดหรือ
ความเร็วหรือ 𝑉𝑋   

จากตารางที่7. อากาศยานทั้ งแบบVTOLและ non-
VTOL มีความเร็ว 𝑉𝑋 แตกต่างกนั12.76% และความเร็ว 𝑉𝑌  
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แตกต่างกัน 5.88% มุมการไต่สูงสุดนั้ นอากาศยาน non 
VTOL สามารถท ามุมไต่ได้มากกว่าโดยได้สูงสุดท่ี18.97 
องศาและมีความแตกต่างจากแบบVTOL 54.54% ซ่ึงอตัรา
การไต่ระดบัความสูงนั้นอากาศยาน non VTOL มีอตัราไต่
ระดบัมากกว่าแบบ VTOL และแตกต่างกนั 52.77% 

 

ตารางท่ี 7 สมรรถนะการบินไต่ของอากาศยาน 
 Non VTOL VTOL 
Vx 11 m/s 12.5 m/s 
Best angle of climb 18.97  10.84 
Vy 17.5 m/s 16.5 m/s 
Best rate of climb 4.67 m/s 2.72 m/s 

 

2.2.4. สมรรถนะการบินเลีย้ว 

สมรรถนะการบินเล้ียวท่ีส าคญัไดแ้ก่รัศมีวงเล้ียวท่ีน้อยท่ีสุด 
อตัราการเล้ียวต่อเวลามากท่ีสุด(องศา/วินาที) และมุมเล้ียวท่ีมาก
ท่ีสุดโดยสามารถเขียนสมการดงักล่าวไดด้งัสมการท่ี (21)–(23) 
 

𝑅 =
𝑉2

𝑔√𝑛2−1
  (21) 

𝑅𝑎𝑡𝑒 𝑜𝑓 𝑇𝑢𝑟𝑛 = 𝜔 =
𝑔√𝑛2−1

𝑉
  (22) 

𝑎𝑛𝑔𝑙𝑒 = ∅ = 𝑐𝑜𝑠−1 1

𝑛
  (23) 

 

ซ่ึงจากในสมการจะเห็นว่ามีตวัแปรท่ีส าคญัคือ Load 
Factor หรือ 𝑛 โดยในทุกสมการขา้งตน้นั้นเพ่ือจะไดม้าซ่ึง
ค่าสมรรถนะท่ีดีท่ีสุดนั้นตอ้งการค่า 𝑛 ท่ีสูงท่ีสุด ซ่ึงค่า 𝑛 

นั้ นก าหนดได้จาก  2 ปัจจัยคือก าหนดจาก  1.Thrust 
Available และ 2. ค่า 𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥  ดงัสมการท่ี (24) 
 

𝑛 =
−𝐾2𝑊+√(𝐾2𝑊)2−4𝐾1𝑊2(𝐶𝐷0+

2𝑇

𝜌𝑉2𝑆
)

4𝐾1𝑊2

𝜌𝑉2𝑆

  (24) 

 

ในสมการน้ีจะเห็นว่าสามารถน ามาสร้างกราฟ Max 
Load Factor เ ทียบกับ  Velocity ได้โดยก าหนดโดยใช้  
Thrust available ดงัสมการท่ี (25) 

 

𝑛(𝑚𝑎𝑥) =
𝐿

𝑊
=

1

2𝑊
𝜌𝑉2𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥𝑆  (25) 

 

สมการข้างต้นคือค่า  Load Factor ท่ีก าหนดจากค่า 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 และค่าความเร็วอากาศดงัรูปท่ี 6 นอกจากน้ี Load 
Factor ยงัสามารถถูกก าหนดไดด้ว้ยค่าต่าง ๆ เช่น ค่าความ
แขง็แรงของโครงสร้างซ่ึงมกัจะมีค่าท่ีสูงกว่ามากงานวิจยัน้ี
จึงศึกษา Load Factor จากสมการขา้งตน้เท่านั้น 

 

 
รูปท่ี 6 กราฟ Load Factor ต่อความเร็วของอากาศยานทั้ง2 

รูปแบบ 
 

จากรูปท่ี 6 อากาศยาน VTOL มีค่า Load Factor สูงสุด
อยู่ท่ี 1.72 ท่ีความเร็ว 17.0 เมตร/วินาที ซ่ึงน้อยกว่าอากาศ
ยาน non VTOL มีค่าสูงสุด3.05ท่ีความเร็ว18.5 เมตร/วินาที 
เ ป็นผลให้อากาศยานท่ี ติดตั้ งระบบขึ้ นลงทาง ด่ิง มี
สมรรถนะในการบินเล้ียวสูงสุดท่ีลดลงกว่าก่อนติดตั้ง จาก
ตารางที่ 8อากาศยานมีรัศมีการเล้ียวต ่าสุดสูงขึ้น 69.15% 
อตัราการเล้ียวสูงสุดลดลง 40.86% และมุมการเล้ียวสูงสุด
ลดลง23.15% เม่ือติดตั้งระบบ VTOL ดงัรูปท่ี 7 

 

 

 
รูปท่ี 7 กราฟสมรรถนะวงเล้ียวต ่าสุดและอตัราเล้ียวสูงสุด

ของอากาศยาน 
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ตารางท่ี 8 สมรรถนะการเล้ียวของอากาศยาน 
 No VTOL VTOL 
Min Turn radius 12.45 m 21.06 m 
Max turn rate 4.60 degree/s 2.72 degree/s 
Max bank angle 70.86 degree 54.45 degree 

 
2.2.5. ไฟล์ทเอ็นเวลอป (Flight Envelope) 

ไฟล์ทเอ็นเวลอป  (Flight Envelope) นั้นคือการสร้าง
แผนภูมิหรือกราฟแสดงขีดจ ากดัดา้นต่าง ๆ ของอากาศยาน
เช่นดา้นความเร็วหรือระดบัความสูง โดยในงานวิจยัน้ีได้
แสดงความสัมพนัธ์ระหว่างความเร็วลมและ  Load Factor 
ซ่ึง มีความส าคัญในการแสดงหลักฐานความสมคว

เดินอากาศตามท่ี STANAG4703 ไดก้ าหนดไว ้[3],[7] 
โดยแต่ละช่วงนั้ นสามารถค านวณได้ตามสมการท่ี 

(26)–(33) 
1) สตอลลเ์คิร์ฟวทางบวก (Positive Stall Curve) 

 

𝑉𝑠 = 𝑉𝑠1𝑔√𝑛  (26) 
 

โดยค่า n ส าหรับงานวิจยัน้ีถูกก าหนดตามค่ามาตรฐาน
ของ STANAG4703 ซ่ึงคือค่า 3.8 ในส่วนโคง้แรกน้ีจะเร่ิม
ตั้งแต่ 0 ถึง 𝑛1(3.8) โดย 𝑉𝑠1𝑔(Computed stall speed at 1g) 
นั้นสามารถหาไดจ้ากสมการต่อไปน้ี [12] 
 

𝑉𝑠1𝑔 = √
𝑀𝑔

1

2
𝜌𝑆𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

  (27) 

 

2) ความเร็วควบคุมออกแบบ (Design maneuvering 
speed) 

 

𝑉𝐴 = 𝑉𝑠√𝑛1  (28) 
 

3) สตอลลเ์คิร์ฟวทางลบ  (Negative stall curve) 
 

𝑉𝑠 = 𝑉𝑠−1𝑔√−𝑛  (29) 
 

โดยส าหรับฝ่ังค่าติดลบนั้นจะใช้ค่าตามมาตรฐานคือ

ตั้งแต่ 0 ถึง 𝑛2 (-1.5) โดย 

𝑉𝑠−1𝑔 = √
−𝑀𝑔

1

2
𝜌𝑆𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥

  (30) 

 

4) Design maneuvering speed (Negative load curve) 
 

𝑉𝐺 = 𝑉𝑠−1𝑔√−𝑛2  (31) 
 

5) ความเร็วบินระดบัออกแบบและความเร็วด่ิง
(Design cruising speed and Dive speed) 

 

𝑉𝐶 = 2.4√
𝑀𝑔

𝑆
  (32) 

𝑉𝐷 = 1.4𝑉𝐶  (33) 
 

โดยจากกราฟรูปท่ี 8 อากาศยานVTOL นั้นมีความเร็ว
 𝑉𝑠1𝑔  สูงขึ้นกว่าอากาศยาน non VTOL 19.45% ความเร็ว 
𝑉𝐴 สูงขึ้น 19.35% เช่นเดียวกนัความเร็ว 𝑉𝐺  ของอากาศยาน
VTOL นั้ นมากกว่า 19.38% ในด้านความเร็ว𝑉𝐶  และ𝑉𝐷

มากกว่า 19.37% เช่นเดียวกนั  
 

 
รูปท่ี 8 Flight envelope ของอากาศยาน  

 

3. สรุปผลการวิจัย 
งานวิจยัน้ีไดเ้สนอการประเมินผลกระทบจากการติดตั้ง

ระบบขึ้นลงทางด่ิงแบบแยกแรงขบัและแรงยกให้แก่อากาศ
ยานไร้คนขับชนิดปีกตรึงในด้านสมรรถนะการบินท่ี
เปล่ียนไปเพ่ือให้ไดม้าซ่ึงความสามารถในการขึ้นลงทางด่ิง
โดยการใชข้อ้มูลจากการออกแบบมาประเมิณดา้นต่าง ๆ ผา่น
การใชซ้อฟท์แวร์ XFLR5 เป็นหลกัซ่ึงมีความรวดเร็วในการ
วิเคราะห์และมีความน่าเช่ือถือทั้งดา้นสมรรถนะการบินและ
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การวิเคราะห์หาตัวแปรเสถียรภาพการบินต่าง ๆ โดยการ
วิเคราะห์อากาศยานทั้ง 2 รูปแบบสามารถแสดงให้เห็นถึง
ความเปล่ียนแปลงด้านสมรรถนะการบินท่ีลดน้อยลง
เน่ืองจากการติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงโดยเฉพาะอย่างย่ิงค่า
ระยะเวลาการครองอากาศและระยะพิสัยบินสูงสุดของอากาศ
ยานท่ีเปล่ียนแปลงไปอย่างมาก ระยะเวลาครองอากาศ และ
ระยะพิสัยบินของอากาศยาน VTOL เท่ากบัเพียง 41.55% และ 
43.43% ของอากาศยาน non VTOL และส าหรับอากาศยาน
ติดตั้ งระบบพลังงานแสงอาทิตย์ ในรูปแบบ VTOLนั้นมี
ระยะเวลาท าการบินสูงสุดVTOL และระยะพิสัยบินเป็น 
31.46% และ 32.06% ของอากาศยาน non-VTOL ติดตั้งระบบ
พลงังานแสงอาทิตย ์

นอกจากนั้นค่าสมรรถนะอ่ืน ๆ ท่ีส าคญัในความสมควร
เดินอากาศก็ลดน้อยลงทั้งส้ินดังตารางท่ี 9 มุมการไต่สูงสุด
และความเร็วการไต่ ระดับนั้ นอากาศยาน  non VTOL 
สมรรถนะท่ี ดีกว่ าโดยแตกต่ างกัน54.54%และ52.77% 
ตามล าดับ อากาศยานท่ี ติดตั้ งระบบขึ้ นลงทางด่ิงย ังมี

สมรรถนะในการบินเล้ียวสูงสุดท่ีลดลงกว่าก่อนติดตั้ง อากาศ
ยานมีรัศมีการเล้ียวต ่าสุดสูงขึ้น 69.15% อตัราการเล้ียวสูงสุด
ลดลง 40.86% และมุมการเล้ียวสูงสุดลดลง23.15% เม่ือติดตั้ง
ระบบ VTOL ซ่ึงเป็นไปตามการคาดการณ์ของผูวิ้จัยและมี
แนวทางไปในทิศทางเดียวกบังานวิจยัท่ีใกลเ้คียง [2] 

งานวิจยัน้ีไดแ้สดงถึงผลกระทบท่ีเกิดขึ้นต่อการเพ่ิมเติม
ระบบ VTOL ให้แก่อากาศยานปีกตรึงรวมถึงแสดงขั้นตอน
การวิเคราะห์และประเมิณค่าต่าง ๆ ท่ีส าคญัต่อมาตรฐานความ
สมควรเดินอากาศ ซ่ึงสามารถประยุกต์ใช้ได้กับโครงการ
พฒันาอากาศยานไร้คนขับในช่วงการออกแบบข้างต้นถึง
ความเหมาะสมหรือขีดจ ากดัความเป็นไปไดข้องอากาศยานท่ี
ตอ้งการติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิง งานวิจยัน้ียงัสามารถต่อยอด
เป็นการศึกษาหรือการประมาณสมรรถนะการบินดา้นต่าง ๆ ท่ี
เปล่ียนแปลงไปเม่ือติดตั้งระบบขึ้นลงทางด่ิงให้กบัอากาศยาน
โดยการรวบรวมขอ้มูลอากาศยานโมเดลอื่น ๆ และการท าการ
ทดสอบบินจริงเพื่อเก็บขอ้มูลสร้างเป็นโปรแกรมหรือสมการ
ค านวณผลการเปล่ียนแปลงของอากาศยานอยา่งรวดเร็วต่อไป

 

ตารางท่ี 9 สรุปผลสมรรถนะการบินของอากาศยานรูปแบบขึ้นลงทางด่ิงเปรียบเทียบกบัรูปแบบปกติ 
Performance List Non-VTOL VTOL Percentage Decrease % 
Range (Km) 404.47 175.65 -56.57 
Endurance (Hours) 8.40 3.49 - 8.45 
Solar-powered Range (Km) 731.18 234.47 -67.93 
Solar-powered Endurance (Hours) 15.35 4.83 -68.53 
Best angle of climb (degree) 18.97 10.84 -42.85 
Best rate of climb (m/s) 4.67 2.72 -41.75 
Min Turn radius (m) 12.45 21.06 +40.88 
Maximum turn rate (m/s) 4.60 2.72 -40.86 
Maximum bank angle (degree) 70.86 54.45 -23.15 

ค าอธิบายสัญลกัษณ์และค าย่อ 
𝐶𝐷 Drag coefficient 
𝐶𝐷0

 Zero-lift drag coefficient 
𝐶𝐿 Lift coefficient 
𝐶𝑓 Skin friction coefficient 
𝐾1 Constant 

𝐾2 Constant 
𝑊 Weight (Kg) 
𝐿 Lift (N) 
𝜌 Fluid density (kg/𝑚3) 
𝑉 Airspeed (m/s) 
𝑆 Wing reference area (𝑚2) 
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𝑆𝑤𝑒𝑡  Component wetted area (𝑚2) 
𝑇𝑟 Thrust required (N) 
𝐷 Drag (N) 
𝐹  Component form factor  
𝑃𝑟  Power required (Watt) 
𝜂 Motor-propeller efficiency  
𝐶 Battery energy capacity (amp-hour) 
𝑃𝑆 Average Solar power (Watt) 
𝜂𝑠 Solar-cell efficiency 
𝑅𝑡 Battery hour rating 
𝑛 Discharge parameter 
𝐸 Voltage (Volt) 
𝐻 Time before sunset after commencement of 

flight in hours (Hour) 
𝑉𝑋 Best angle of climb velocity (m/s) 
𝑉𝑦 Best rate of climb (m/s) 
𝑅 Turn radius (m) 
𝑔 Gravity (m/𝑠2) 
𝑛 Load Factor 
𝑄 Interference factor 
𝜔 Turn rate (rad/s) 
∅ Bank Angle (rad) 
𝐶𝐿𝑚𝑎𝑥 maximum lift coefficient 
𝑉𝑠 Stall Velocity (m/s) 
𝑉𝑠1𝑔 Computed stall speed at 1g (m/s) 
𝑉𝐴 Design maneuvering speed (m/s) 
𝑉𝑠−1𝑔 Computed stall speed at -1g (m/s) 
𝑉𝐺  Design maneuvering speed (m/s) 
𝑉𝐶  Design cruising (m/s) 
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