
AME006 

รวมบทความวิชาการ  เลมท่ี 2 การประชุมวิชาการเครอืขายวิศวกรรมเครื่องกลแหงประเทศไทยครั้งท่ี 22                                                                          29 
 

การประชุมวิชาการเครือขายวิศวกรรมเครื่องกลแหงประเทศไทยครั้งที่ 22 
15-17 ตุลาคม 2551 มหาวิทยาลยัธรรมศาสตร ศูนยรังสิต 

 
การศึกษาความเหมาะสมของใบพัดหลักเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยทุางการเกษตร 
The Aptitude Study Main Rotor of Radio Control Helicopter for Agriculture 

 
เสริมศักดิ์   อักขราสา 1* เขมวัตร   อินทรวิเศษ  2  สุวิทย   อบมา 3 

1, 2 สาขาวิชาวิศวกรรมเครื่องกล คณะวิศวกรรมศาสตร มหาวิทยาลัยเทคโนโลยรีาชมงคลอีสาน วิทยาเขตขอนแกน  
อ.เมือง จ. ขอนแกน 40000 โทร 0-8575-50234 * อีเมล ssakara2504@gmail.com 

3 สาขาวิชาอุตสาหการเชื่อมประกอบ คณะครศุาสรอุตสาหกรรม มหาวิทยาลัยเทคโนโลยีราชมงคลอีสาน วิทยาเขตขอนแกน 
 อ.เมือง จ. ขอนแกน 40000 โทร 0-8942-02566 

 
 

บทคัดยอ 
       โครงการวิจัยน้ีมีวัตถุประสงคเพื่อศึกษาความเหมาะสมของใบพัด
หลักเฮลิคอปเตอรกับตนกําลัง เร่ิมจากการนําเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุ
ในทองตลาดขนาดเครื่องยนต 5.24 ซีซี. ใชแอลกอฮอลเปนเชื้อเพลิง มี
ขนาดวงใบพัดหลัก 1 160 มม.  มาลดกลไกในการบังคับลงโดยใหมีมุม
ปะทะใบพัดหลักแบบคงที่และทําการทดสอบการบิน ปรับปรุงจนบินได
ดีแลว ทําการประดิษฐเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุขนาดใหญข้ึนใช
เครื่องยนตมอเตอรไซคขนาด 110 ซีซี  ชนิดสองจังหวะ ใชนํ้ามันแกส
โซฮอลเปนเชื้อเพลิง มีขนาดวงของใบพัดหลัก 3 100 mm.   จากการ
ทดสอบการบนิผลปรากฏวาเฮลิคอปเตอรที่ทําการประดิษฐ ข้ึนสามารถ
ทําการบินลอยน่ิงในอากาศ และการบังคับควบคุมไดดีเม่ือปรับมุมปะทะ
ของใบพัดหลัก 3.5 องศา  อีกทั้งการออกแบบชุดดุมใบพัดแบบมุม
ปะทะคงที่ ทําใหใชเซอรโวแรงบิดต่ําได เน่ืองจากแรงจากเซอรโวไมได
ไปขับใบพัดหลักโดยตรง  
 
Abstract 
       The objective of this project was appropriate study between 
main rotor of helicopter and engine. It had begun with using RC 
helicopter model (which have in the general market) with the size 
5.24 cc glow plug engine. It has a main rotor of 1 160 mm 
diameter to reduced mechanic of rotor head control by fixing 
constant corner of rotor and do flying control test. It was 
improved until it has a perfect flight. Then there is an invention 
the large scale helicopter by used two strokes motorcycle engine 
with 110 cc, with a main rotor size of 3 100 mm and used 
gasohol engine. The result of flight test, a model is best hover 
and simplify controlled when main rotor has angle of attack 3.5 
degree. Moreover that, the design of rotor head obtain set cans 
let to use a low torque servo because the servo power has not 
directly operated the main rotor.  

1. ความเปนมา 
       อากาศยานบังคับวิทยุเปนเคร่ืองจักรกลเพื่อการผอนคลายที่กําลัง
แพรหลาย และไดมีการนํามาพัฒนาเพื่อใชประโยชน เชนการนํา
เฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุมาดัดแปลงติดกลองเพ่ือถายภาพมุมสูง แตยัง
มีขอจํากัดเนื่องจากเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุขนาดใหญสุดที่มีจําหนาย
ทั่วไปยังมีภารกรรมบรรทุกไมเพียงพอ ซ่ึงในป พ.ศ.2528 บริษัทยา
มาฮาประเทศญี่ปุน ไดรวมกับบริษัทฮิโรโบ (Hirobo) ซ่ึงเปน
บริษัทผูผลิตเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุ  ทําการสรางเฮลิคอปเตอรบังคับ 
 

 
 

รูปที่ 1 การนําเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุ R-50 มาใชในการเกษตร  
 

วิทยุขนาดใหญ มีเสนผานศูนยกลางใบพัดหลัก 3 เมตร ชื่อรุน R-50 [1] 
ไดทําการแผนแบบและสรางเสร็จสมบูรณในป พ.ศ. 2530 ตอมาสมาคม 
การบินเพื่อการเกษตรประเทศญ่ีปุน (Japan Agricultural Aviation 
Association) ไดนํา R-50  ไปทดลองการใชงานพนสารเคมีในแปลง
เกษตร [6] ดังแสดงในรูปที่ 2.1 โดยใชทุนในการทําวิจัยนับลานบาท 
       ดังน้ันผูประดิษฐจึงไดมีความคิดที่จะสรางเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุ
ขนาดใหญข้ึนเองในประเทศไทย โดยเนนที่ตนทุนต่ําใชอุปกรณวิทยุ
บังคับทั่วไป และนําวัสดุที่หาไดภายในประเทศมาสรางใบพัดหลักอัน
เปนชิ้นสวนสําคัญในอากาศยานชนิดน้ี ใชตนกําลังจากการดัดแปลง
เครื่องมอเตอรไซคที่หาไดทั่วไปในประเทศ  
       อน่ึงในการทําโครงการวิจัยน้ีจึงสามารถนําองคความรูไปพัฒนา
ใบพัดหลักเฮลิคอปเตอรวิทยุบังคับขนาดใหญแบบเปลี่ยนมุมปะทะตาม
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แนวรัศมี และขยายใหเปนเฮลิคอปเตอรน่ังขับเพื่อใชเปนอากาศยาน
ราคาถูกเพดานบินต่ําเหนือชวงกราวดคูชั่น (Ground cushion) หรือ 
กราวดเอฟเฟคท (Ground effect) เล็กนอย เพื่อทําการบินพนสารเคมี 
หรือตรวจแปลงเกษตรตอไปในอนาคต 
 
2. วัตถุประสงคของโครงการ 
       2.1 ศึกษาและสรางองคความรูของใบพัดหลักในอากาศยานปก
หมุนกับผูประดิษฐ และผูสนใจทั่วไป 
       2.2 สรางเฮลิคอปเตอรวิทยุบังคับขนาดใหญไดเองในประเทศมี
ตนทุนต่ํา  
       2.3 นําองคความรูไปพัฒนาใบพัดหลักเฮลิคอปเตอรวิทยุบังคับ
ขนาดใหญแบบเปลี่ยนมุมปะทะตามแนวรัศมีตอไปในอนาคต 
 
3. วิธีดําเนินโครงการ 
       ในการดําเนินการวิจัย โดยเริ่มจากการศึกษาความเปนไปไดของ
โครงการจากการดัดแปลงระบบกลไกเฮลิคอปเตอรที่มีจําหนายทั่วไป
มาทดสอบการบิน จากนั้นทําการสรางตนกําลังจากเครื่องยนตรถ
มอเตอรไซค และสรางใบพัดหลัก (Main Rotor Blade) ใบพัดขยาย
กําลัง (Stabilizer) ใบพัดหาง (Tail Rotor Blade) พรอมกับการสราง
ลําตัว รวมถึงการติดตั้งระบบบังคับวิทยุจนแลวเสร็จพรอมทําการ
ทดสอบหาความเหมาะสมของใบพัดกับเคร่ืองตนกําลัง  
 
3.1 การศึกษาความเปนไปไดของโครงการ 
       เปนการนําเฮลิคอปเตอรวิทยุบังคับที่จําหนายในทองตลาด ยี่ฮอ
Hirobo รุน Shuttle ใชเครื่องยนตโกลปลั๊ก ชนิด 2 จังหวะขนาดความจุ 
0.32 ลบ.น้ิว (5.24 ซีซี) ใชแอลกอฮอลเปนเชื้อเพลิง โดยทาง
บริษัทผูผลิตไดออกแบบใหทําการบินผาดแผลง (Aerobatic Flight, 3D)  
 

     
 

รูปที่ 2 เครื่องตนแบบที่นํามาดัดแปลงและการทดสอบการบิน 
 

แตในการทําโครงการนี้มีจุดประสงคเพื่อทําการศึกษาแรงยกใบพัดหลัก 
จึงไมจําเปนตองใชชุดใบพัดหลักที่มีระบบกลไกลที่ซับซอน จึงทําการ
ถอดชิ้นสวน และดัดแปลงใหเปนระบบใบพัดหลักมีมุมปะทะ (Angel of 
Attack) คงที่ แลวนําไปทดสอบการบินดังแสดงในรูปที่ 2 ผลการบิน
สามารถบังคับควบคุมไดดีสามารถนําไปเปนตนแบบของโครงการได   
 
3.2 การออกแบบสรางเครื่องยนตตนกําลัง 
       เปนการนําเอาเครื่องยนตมอเตอรไซค Suzuki Akira ขนาด 110 
CC ระบบสองจังหวะระบายความรอนดวยอากาศ (Jet Cool) ใหกําลัง 

14.9 Ps ที่ 8 000 rpm มาดัดแปลงติดตั้งพูลเลย, คลัตชสงกําลังขับตรง
จากขอเหว่ียง และติดตั้งระบบดึงสตารทดวยมือดังแสดงในรูปที่ 3  

 

       
 

รูปที่ 3 การดัดแปลงติดตั้งติดตั้งพูเลย, ครัทชและระบบดึงสตารท 
 

3.3 การหากําลังขณะเฮลิคอปเตอรลอยตัว (Hovering) 
     หัวขอน้ีเปนการหากําลังของเครื่องตนกําลังที่ ใชในการทําให
เฮลิคอปเตอรลอยตัวในอากาศ ไมพิจารณาการบินเดินทาง โดยมุงเนน
ออกแบบหนาตัดแพนอากาศ (Airfoil) ตาม NACA 2414 [7] โดยมี
ลักษณะของคอม (Profile) ดังแสดงในรูปที่ 4 ซ่ึงมีการทดสอบหาคา
สัมประสิทธิ์แรงยก  ( )LC และแรงตาน  ( )DC เ ม่ือมุมปะทะ  ( )α

เปลี่ยนไป [7] ดังแสดงในรูปที่ 5 
 

 
 

รูปที่ 4 แสดงหนาตัดแพนอากาศ ของใบพัดหลัก 
 

      ในการออกแบบใบพัดของโครงการวิจัย เร่ิมจากการพิจารณารูปที่ 
6 เปนการแสดงลักษณะการเกิดแรงยก ( )Ld และแรงตาน ( )Dd ของ
อากาศที่กระทํากับใบพัดเฮลิคอปเตอรขณะลอยตัวในอากาศ เทียบกับ
มุมปะทะ m( )α โดยจะไดแรงยกของใบพัดตอพื้นที่เล็กๆ คือ 

21
2L Ld V C c drρ= × × × × ×    (1) 

       และมีแรงตานของใบพัดตอพื้นที่เล็กๆ คือ 
21

2D Dd V C c drρ= × × × × ×    (2) 

เม่ือ ρ  คือ ความหนาแนนของอากาศ เลือกใช    
               31.2 kg/m ที่อุณหภูมิ o 20 C  
      V  คือ ความเร็วของใบพัดที่จุดพิจารณา  

    (m/s)R ω= ×  
     LC  คือ สัมประสิทธิ์แรงยก (มิติไรหนวย) 
     DC  คือ สัมประสิทธิ์แรงตาน (มิติไรหนวย) 
      c   คือ ชยาหรือความกวางของใบพัด (m)  
    dr  คือ ระยะแบงใบพัดออกเปนพื้นที่เล็กๆ (m)  

       จากรูปที่ 6 จะไดแรงยกในพื้นที่เล็กๆ คือ 

cos
L

ydF
d
α

=    (3) 

      และจะไดแรงตานในพื้นที่เล็กๆ คือ 

sin
cos

D
x Lx Dx LdF

dF F d α
α

= + = +   (4) 

จากสมการ (3) จะไดแรงยกรวมทั้งหมด คือ   
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รูปที่ 5 คาสัมประสิทธิ์แรงยก ( )LC และแรงตาน  
( )DC เม่ือมุมปะทะ ( )α เปลีย่นไป [7] 
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รูปที่ 6 อากาศพลศาสตรที่เกิดกับใบพัดเฮลิคอปเตอรขณะลอยตัว 
       

และจากสมการ (4) จะไดโมเมนตหรือแรงบิดรวมทั้งหมด คือ   

1
2

n

m xi
i

M dF
=

= ×∑    (6) 

     โดยจะไดกําลังที่ตองการทั้งหมดของใบพัดหลัก คือ   
2

60
m m

m
M nP π× × ×

=   (7) 

     จากสมการ (6) จะเกิดแรงตานการหมุนของใบพัดหาง คือ   
m

t
tail

MF
R

=    (8) 

      เม่ือ tailR คือ ระยะจากแกนหมุนของใบพัดหลักถึงแกนหมุนของ
ใบพัดหาง ในทํานองเดียวกันจากสมการ (8) เม่ือทราบแรงกระทําของ
ใบพัดหาง สามารถใชหลักการหากําลังของใบพัดหลักไปหากําลังของ
ใบพัดหางไดเชนเดียวกัน โดยการนําสมการขางตนไปเขียนโปรแกรม
ในคอมพิวเตอรและสุมคา (Trial and error) เพื่อหาแรงกระทําใหไกล
เคียงกับแรงตานการหมุนตัว ( )tF ที่ไดจากสมการ (8) และจะไดกําลัง
รวมที่ตองการในมุมปะทะตางๆ คือ 

T m tailP P P= +    (9) 
 

3.4 การออกแบบและสรางใบพัดหลัก 
     จากขอมูลของเครื่องตนกําลังใหกําลังสูงสุด 14.5 Ps ที่ 8 000 rpm 
และแรงบิดสูงสุด1.43 kg.m ที่ 7 000 rpm โดยทั่วไปเม่ือเฮลิคอปเตอร
ลอยตัวในอากาศจะใชกําลังประมาณ 70 % ของกําลังสูงสุด สวนกําลังที่
เหลือใชสําหรับกรณีฉุกเฉินเม่ือเจออากาศหมุนวนที่ปลายใบ ใน
โครงการนี้กําหนดใหใชกําลังขณะลอยตัว 10.43 Ps (14.5X0.7) โดยมี

คาความปลอดภัยเทากับ 2 และประสิทธิภาพในการสงกําลังของระบบ
ทั้งหมด 80 % จะไดกําลังที่ตองใช คือ 

14.5 0.7 0.8
4.06 Ps

2hoverP
× ×

= =  (10) 

      โดยทั่วไปเม่ือเฮลิคอปเตอรลอยตัวจะมีมุมปะทะใบพัดหลัก
ประมาณ 2-4 องศา[2] ข้ึนกับลักษณะของเฮลิคอปเตอรแตละแบบ ใน
โครงการนี้เลือกใชมุมปะทะ 3.5 องศา เน่ืองจากไมจําเปนตองทําการ
บินผาดแผลง ซ่ึงจะไดแรงบิดโดยรวมจากใบพัดเม่ือใหอัตราทดของตน
กําลังกับรอบใบพัดหลักเปน 1:10 จะไดรอบใบพัดหลัก คือ 

0.7 8 000
560 rpm

10mn ×
= =   (11) 

       จะไดโมเมนตที่เกิดข้ึนกับใบพัด คือ 
Ps 60 746

50.884 N.m
2hover

mn
M

π
× ×

= =
× ×

 (12) 

       เขียนโปรแกรมคอมพิวเตอรเพื่อหาคาตางๆจากสมการ (1) ถึง 
(7) แลวทําการสมคาความยาวใบพัดโดยใหอัตราสวนสนทรรศ (Aspect 
ratio) เทากับ 1:12.5 [2] เม่ือใหระยะที่จับยึดใบพัดหางจากแกนใบพัด 
0.18 m จะไดโมเมนตที่เกิดกับแกนใบพัดดังแสดงในตารางที่ 1 เปน
การสุมคารัศมีวงใบพัดเริ่มจาก 1 m ถึง 2 m นับจากแกนใบพัด โดยจะ
เห็นวาเครื่องตนกําลังน้ีสามารถใชไดกับความยาวรัศมีวงใบพัด 1.5 m -
1.6 m จึงเลือกใชที่ความยาว 1.55 m ใชกําลัง 4.025 Ps ซ่ึงเหมาะสม
กับกําลังของเครื่องตนกําลังที่ใชในโครงการนี้ 
 

ตารางที่ 1 การเกิดโมเมนตตอความยาวใบพัดที่มุมปะทะ 3.5 องศาเมื่อ
ใบพัดมีอัตราสวนสนทรรศ 1:12.5 

 
 

       ดังน้ันจะไดระยะของใบพัดเทากับ 1.55 0.18 1.43 m− = ดังแสดง
ในรูปที่ 8 โดยมีชยาของใบพัด 0.124 m 

 
รูปที่ 8 ลักษณะของใบพัดที่สรางข้ึน 

 

       การสรางใบพัดหลัก เร่ิมจากนําไมมาอัดกาวชนิดพิเศษเปนชั้นๆ 
ไมในแตละชั้นมีความหนาแนนไมเทากัน โดยไมที่จุดศูนยถวง(CG) 
เปนไมที่มีความแข็งแรงมากที่สุด ไมชายหนาปกจะมีความแข็งแรงรอง 

 

 
รูปที่ 9 เปรียบเทียบใบพัดหลักของโครงการกับเคร่ืองตนแบบ 
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ลงมา สวนบริเวณชายหลังจะมีความหนาแนนนอยสุดจากนั้นจะนํามา
เหลาใหเปนรูปแพนอากาศ ในรูปที่ 9 เปนการเปรียบเทียบขนาดใบพัด
หลักกับเฮลิคอปเตอรที่นํามาเปนตนแบบ 
 
3.5 การสรางหองเกียรชุดใบพดัหลัก   
       ในการสรางจะนําชุดเฟองทายรถยนตมาดัดแปลงใหกับหองเกียร
ที่หลออลูมิเนียมข้ึนมาเอง โดยจะตองออกแบบลักษณะหองเกียร และ 

สรางกระสวนตนแบบไม (Pattern) จากนั้นจะนําไปหลออลูมิเนียมผสม
และแมชีน ไดชุดหองเกียรดังแสดงในรูปที่ 10 
 

      
 

รูปที่ 10 แบบไมและหองเกยีรที่สรางข้ึน 
 

3.6 การออกแบบสรางชุดควบคุมใบพัดหลัก   
     การออกแบบชุดควบคุมใบพัดหลัก จะเร่ิมจากสรางวงกําอาซิมุส 
(Swashplate) ซ่ึงเปนอุปกรณสําคัญอันหน่ึงที่ใชสําหรับถายทอดการ
บังคับควบคุมจากเซอรโวมอเตอรไปยังใบพัดขยายกําลังหรือใบพัดกัน
โคลง (Flybar Paddle) ที่มีการหมุน โดยงานวิจัยน้ีไดเลือกใชวงกําอาซิ
มุสแบบรวมศูนย (In Line Swashplate) [9] และทําการสรางชุดยึดใบ 
พัดหลัก (Rotor head) และชุดบังคับที่ประกอบเสร็จดังแสดงในรูปที่ 11  
 

    
 

รูปที่ 11 วงกําอาซิมุสแบบรวมศูนย และชุดบังคับที่ประกอบเส็รจ  
 

3.6 การสรางใบพัดปองกันการหมุนตัว และกลไกควบคุม   
       ใบพัดแกแรงบิดใบพัดหลักหรือใบพัดหางเพื่อปองกันการหมุนของ
ลําตัวเฮลิคอปเตอรเม่ือสงกําลังใหกับใบพัดหลัก โดยการรับกําลังจาก
สายพานและพูเลยตอกับเพลาหมุนมายังชุดเกียรของใบพัดหาง โดย 
  

 
 

รูปที่ 12  ลักษณะของชุดใบพัดหางปองกันการหมุนตัว 

ดัดแปลงจากเฟองของหินเจียรนัยมือ ซ่ึงเปนการเปลี่ยนทางหมุน 90 
องศา มาติดตั้งชุดจับใบพัด และชุดบังคับมุมปะทะของใบพัดหาง ดัง
แสดงในรูปที่ 12 
 
3.8 การประกอบเสร็จ   
       เร่ิมจากการสรางโครงสรางหลักและฐานสกีทําจากอลูมิเนียม 
จากนั้นนําเครื่องตนกําลัง และเกียรมาติดตั้งโดยทําการเชื่อมโยงตน
กําลังกับเกียรดวยระบบคลัทช และสายพานดังแสดงในรูปที่ 13 ทําการ
ติดตั้งชุดดุมใบพัดหลักและกลไกบังคับเขากับโครงลําตัวพรอมติดตั้งชุด
ทอนหางโดยทําการสงกําลังดวยระบบเพลาและมีระบบควบคุมมุมบิด
ใบพัดแบบแกนใน พรอมติดตังระบบบังคับวิทยุ จะไดเฮลิคอปเตอรที่
เสร็จส้ินสมบูรณพรอมที่จะทดสอบการบินนํ้าหนักรวมทั้งส้ิน 35 kg  ดัง
แสดงในรูปที่ 14   
       

 
 

รูปที่ 13  ลักษณะนําเครื่องตนกําลังและเกียรมาติดตั้งกับโครงลําตัว 
 

 
 

รูปที่ 14 เฮลิคอปเตอรที่สรางเสร็จพรอมบินทดสอบ 
 

4. การทดสอบแรงยกของใบพัดกับเครื่องยนตที่สรางข้ึน   
       กอนจะทําการทดสอบการบินจะตองทําการทดสอบการทํางาน
เบ้ืองตนที่ภาคพื้นกอน  
 

4.1 การทดสอบภาคพื้น       
       เปนการทดสอบการทํางานของเครื่องยนตการสงกําลังของ
สายพานรวมถึงการสั่นสะเทือนที่เกิดข้ึนในอุปกรณ กรณีเม่ือเคร่ืองยนต
ทํางาน ซ่ึงในการสตารทเคร่ืองยนตผูสตารทจะอยูในบริเวณการหมุน
ของวงใบพัด ซ่ึงอาจการมีเรงเคร่ืองยนตไวเม่ือเปดวิทยุ (เปดสวิทช 
Idle up) ทําใหเครื่องยนตเรงข้ึนเอง กอใหเกิดอันตรายตอผูสตารทได 
จึงตองมีอุปกรณล็อคใบพัดขณะทําการสสตารท ดังแสดงในรูปที่ 15 
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รูปที่ 15 การล็อคใบพัดกอนสตารทเครื่องยนต 
 

4.2 การทดสอบการบิน 
เม่ือทําการทดสอบการงานของระบบตางๆรวมถึงความสมดุลของใบพัด
ทั้งหมดในทางภาคพื้นแลว จะนําเฮลิคอปเตอรมาทดสอบการบิน ดัง
แสดงในรูปที่ 16 โดยจะทําการทดสอบการลอยตัว (Hovering) และการ
หามุมปะทะของใบพัดหลักที่เหมาะสมในการบังควบคุมการบินที่ดีที่สุด 
โดยการปรับมุมปะทะของใบพัดหลักดังแสดงในรูปที่ 19 ชึ่งโดยทั่วไป
มุมปะทะของใบพัดหลักไมควรเกิน 8 องศา [2] ดังน้ันในการทดสอบจะ 
 

 
 

รูปที่16 การทดสอบการบินแบบลอยตัว  
 

เร่ิมจากการประบมุมปะทะ 7, 9, 5, 3.5 และ 2 องศาเทียบกับรอยละ
ของการเรงเครื่องยนตจากคันบังคับวิทยุเพื่อศึกษา และวิเคราะห
พฤติกรรมของเฮลิคอปเตอรที่เกิดข้ึนในการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะนี้ 
 

 
 

รูปที่ 17 การปรับมุมปะทะใบพัดหลัก 
 

5. ผลการดําเนินงาน 
       จากทดสอบการบินโดยการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของใบพัดหลัก
เทียบกับกําลังเคร่ืองยนตจากการเปดคันเรงเพื่อศึกษาการตอบสนอง
การบังคับควบคุมการบินขณะลอยตัว (Hovering) เปนดังน้ี 
       เม่ือปรับมุมปะทะใบพัดหลัก 7 องศา เปนมุมเร่ิมการทดสอบ โดย
เม่ือเร่ิมเรงเครื่องยนต รอบของใบพัดจะคอยๆ เพิ่มข้ึน การตอบสนอง
การบังคับทางไซคลิก (การบังคับเอียงซาย-ขวา กม-เงย ) และการหมุน

ตัวจากใบพัดหางบนพื้นไดปานกลาง เม่ือเปดคันเรงเครื่องยนต 75% 
เครื่องจึงลอยตัวจากพื้น การบังคับความคุมการบินเปนไปไดโดยยาก 
เน่ืองจาดรอบใบพัดหลักต่ํา เม่ือปรับมุมปะทะ 9 องศา เปนมุมที่เพิ่มข้ึน
จากการบินครั้งแรก เม่ือเร่ิมเรง เครื่องยนต รอบของใบพัดจะคอยๆ 
เพิ่มข้ึนอยางชาการตอบสนองการบังคับทางไซคลิก และการหมุนตัว
บนพื้นเปนไปไดโดยยากลําตัวเกิดการสั่นมาก  เ ม่ือเปดคันเรง
เครื่องยนต 90% รอบใบพัดหลักต่ํามาก เครื่องมีอาการไถลไปตามพื้น
ไมสามรถลอยตัวข้ึนในอากาศได  จึงทําการลดมุมปะทะของใบพัดลงมา
ที่ 5 องศา เม่ือเรงเครื่องยนต รอบของใบพัดจะเพิ่มข้ึนเร็วกวามุมปะทะ 
7 องศา การตอบสนองการบังคับทาง ไซคลิก และการหมุนตัวบนพื้น
งายข้ึน โครงลําตัวส่ันนอยลง เม่ือทําการเปดคันเรงเครื่องยนต 70% 
เครื่องลอยตัวข้ึนในอากาศ การควบคุมงายข้ึน เม่ือทําการลดมุมใบพัด
ลงมาที่ 3.5 องศา แลวเรงเครื่องยนต รอบของใบพัดจะเพิ่มข้ึนเร็วกวา
มุมปะทะ 5 องศา  การตอบสนองการบังคับทางไซคลิก  และการหมุน
ตัวบนพื้นงายข้ึน โครงลําตัวส่ันเล็กนอย เ ม่ือทําการเปดคันเรง
เครื่องยนต 65%  เครื่องสามารถลอยตัวข้ึนในอากาศ การควบคุมงาย
กวาทุกมุมใบที่กลาวมาเครื่องลอยตัวในอากาศไดน่ิงข้ึน  และเม่ือปรับ
มุมปะทะลงมาที่ 2 องศาทําการเรงเครื่องจน 100% เครื่องไมสามารถ
ลอยข้ึนได และเกิดการสั่นดวยความถี่สูงที่ชุดหาง 

 
6. การวิจารณผล 
       จากผลการทดสอบจะเห็นวาเม่ือปรับมุมปะทะ 9 องศาและทําการ
เปดคันเรงไปจนสูงสุดเคร่ืองไมสามารถลอยตัวข้ึนไปได ซ่ึงสอดคลอง
กับคาที่คํานวณไดดังแสดงในตารางที่ 2 ที่ความเร็วรอบ 70% (5 600 
rpm) จะตองใชกําลังของเครื่องตนกําลัง 13.688 Ps ซ่ึงเกินกําลังจึงไม
สามารถทําใหเฮลิคอปเตอรลอยในอากาศได 
 

ตารางที่ 2 กําลังที่ใชจาการคํานวณที่มุมปะทะตางๆ 

  
       
      เม่ือลดมุมปะทะใบพัดหลักเหลือ 7 องศา เครื่องสามารถลอยตัวได
แตการบังคับควบคุมเปนไปไดยากดังตารางที่ 2 ตองใชกําลัง 9.215 Ps 
ซ่ึงเกือบเปนกําลังสูงสุดของเครื่องตนกําลัง (10.47 Ps ที่ 70%) 
เฮลิคอปเตอรจึงมีกําลังสํารองต่ําทําใหการบังคับควบคุมยาก และเม่ือ
มุมปะทะเปน 5 องศาเครื่องสามารถบังคับควบคุมไดงายข้ึนแตเครื่อง
ยังทํางานเกินกําลังอยูจึงลดมุมปะทะเหลือ 3.5 องศา การบังคับงายและ
ลอยตัวไดน่ิงกวาทุกมุมปะทะเครื่องรับภาระเหมาะสมสอดคลองกับคาที่
คํานวณได โดยในทางปฎิบัติจะเปดคันเรงเพียง 65% เน่ืองจากการ
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ทดสอบอยูในชวงอิทธิพลพื้น (Ground effect) ทําใหใชกําลังนอยกวา
ปกติ [8] สําหรับมุมปะทะ 2 องศา เปนมุมปะทะต่ําเครื่องไมเกิดการ
ลอยตัวใบพัดหลักหมุนดวยความเร็วสูงมาก จึงทําใหใบพัดหางซึ่งมี
ความเร็วรอบสูงกวาใบพัดหลักหกเทา เกิดการสั่นดวยความถี่สูง ทําให
ระบบสงกําลังเสียหายได 
 
7. สรุปผลการดําเนินงานและขอเสนอแนะ 
       โ ค ร ง ก า รนี้ ไ ด รั บ ก า ร สนั บสนุ นทุ น วิ จั ย จ า กสํ า นั ก ง าน
คณะกรรมการวิจัยแหงชาติ (วช.) จํานวน 265,500 บาท (สองแสนหก
หม่ืนหาพันหารอยบาทถวน) โดยมีวัตถุประสงคเพื่อศึกษา และสราง
เฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุขนาดใหญเพื่อนําไปพัฒนาใชในการเกษตร 
หรืองานอื่นๆที่เหมาะสม โดยใชตนทุนต่ํา  
7.1 สรุปผลการดําเนินงาน 
       จากผลการดําเนินงานพบวาเฮลิคอปเตอรของโครงการวิจัย
เหมาะสมกับวงใบพัดหลัก 3.1 m ที่มุมปะทะ 3.5 องศา และจากตาราง
ที่ 2 เม่ือเปดคันเรง 100% จะบรรทุกนํ้าหนักไดสูงสุด 686.419 N 
(69.97 kg) ซ่ึงในทางปฎิบัติไมสามารถบรรทุกไดตามทฤษฎี เน่ืองจาก
กลไกเครื่องกลจะมีประสิทธิภาพในการสงถายกําลังประมาณ 85% 
ดังน้ันจึงใหนํ้าหนักบรรทุกรวม 60 kg โดยมีภาระกรรมบรรทุกสูงสุด 
(Payload) 25 kg ในรูปที่ 18 แสดงผลรวมในแตละระยะรัศมีของการ
เกิดแรงยก ( )mF  และโมเมนตรวม ( )mM ในใบพัดหลักที่มุมปะทะ 3.5 
องศา ใชกําลัง 75% ในตารางที่ 3 เปนขอมูลของเฮลิคอปเตอรใน
โครงการวิจัยน้ี โดยสามารถสรางใบพัดจากวัสดุที่หาไดในประเทศ มี
อุปกรณบังคับควบคุมที่งายตนทุนต่ํา สามารถบังคับควบคุมเครื่องโดย
ใชเซอรโวแรงบิดต่ําได เน่ืองจากแรงจากเซอรโวไมไดไปบังคับมุมบิด
ของใบพัดหลักโดยตรงแตสงผานใบพัดขยายกําลังอีกทีหน่ึง จึงสามารถ
นําหลักการการบังคับ และวิธีการสรางใบพัดไปพัฒนาในการสราง
ใบพัดหลักแบบมุมปะทะเปลี่ยนแปลงตามแนวรัศมี หรืออากศยานแบบ
น่ังขับตอไป 
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รูปที่ 18 ผลรวมการเกิดแรงยก ( )mF  และโมเมนตรวม ( )mM  

ในใบพัดหลักที่มุมปะทะ 3.5 องศา ใชกําลัง 75% 
 
 
 
 

ตารางที่ 3 ขอมูลจําเพาะของเฮลิคอปเตอร Rmuit kk-48 

 
 

7.2 ขอเสนอแนะ 
       ในการดําเนินโครงการมีขอเสนอแนะในการพัฒนาโครงการใน
อนาคต ดังน้ี 
       1. การสรางใบพัด ในโครงการนี้ทําการสรางใบพัดดวยการ
ประดิษฐดวยมือ ดังน้ันควรมีการออกแบบเครื่องจักรกลในการสราง
ใบพัดที่ไดมาตรฐาน และขนาดเทากัน 
       2. ควรปรับปรุงระบบสงกําลังไปยังใบพัดหางใหมีอัตราทดเพิ่มข้ึน
เพื่อลดความเร็วรอบของใบพัดหาง 
 
7.3 กิติกรรมประกาศ 
       ขอขอบคุณสํานักงานคณะกรรมการวิ จัยแหงชาติ ที่ไดมอบ
ทุนอุดหนุนการวิจัยประจําป 2547 ทางคณะวิจัยฯจะนําองคความรูที่ได
จากโครงการวิจัยน้ีไปพัฒนาประเทศตอไป 
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