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บทคดัย่อ  
อากาศยานไรน้ักบินนัน้มีหลายแบบ โดยแต่ละแบบก็มขี ้อดีและข้อด้อยแตกต่างกนัตามรูปร่างของอากาศยาน 

และภารกจิที่ถูกออกแบบ เช่น เมื่อใช้แรงขบัเท่ากนั อากาศยานปีกตรึงนัน้สามารถบินได้ไกลและเรว็กว่าอากาศยาน  
ปีกหมุน แต่อากาศยานปีกหมุนสามารถขึ้นลงทางดิง่และลอยนิ่งในอากาศได ้ปจัจุบนัการประยุกต์ใชอ้ากาศยานไรน้ักบนิ 
ในภารกิจการส ารวจ ถ่ายภาพพื้นที่ป่าและทางทะเล ภารกิจทางทหาร การน าสิ่งของจ าเป็นเข้าไปในพื้นที่อันตราย  
เราจะสามารถลดความเสีย่งในการสญูเสยีทรพัยากรบุคคลได ้ซึง่ประเทศไทยจ าเป็นตอ้งน าเขา้เทคโนโลยีจากต่างประเทศ 
งานวจิยันี้ไดน้ าเสนอการวิเคราะห์กลศาสตร์ทางการบนิและออกแบบต้นแบบอากาศยานไรน้ักบนิขึ้นลงทางดิง่ 2 ใบพัด
แบบใบพัดปรบัเอนขนาดบรรทุก 2 กิโลกร ัม โดยใช้ข้อดีของอากาศยานแต่ละแบบมาไว้ในอากาศยานล าเดียวได ้  
อากาศยานนัน้กจ็ะมีคุณสมบตัิที่ครอบคลุมการบินในทุกรูปแบบซึ่งสามารถบินไดไ้กลและเรว็กว่า อากาศยานปีกหมุน  
และสามารถขึน้ลงทางดิง่และลอยนิ่งในอากาศได ้
ค ำหลกั: กลศาสตรท์างการบนิ, การออกแบบอากาศ, อากาศยานไรน้กับนิ, ขึน้ลงทางดิง่, ใบพดัปรบัเอน   
 
Abstract 

 The Unmanned Arrival Vehicle (UAV) Aircraft is many kind. Each model has good and bad 
property by Aircraft configuration is difference and Mission design. For example: In same thrust. Fixed wing 
aircraft is long flight and more speed than Rotor wing aircraft but rotor wing aircraft is Vertical Takeoff and 
Landing (VTOL) Aircraft and Hovering in flight. Nowadays Applications of UAV in Any mission: Survey and  
Camera capture in jungle and over sea, Military mission or Carry necessity object into dangerous zone.  
We can reduce the risk of person resources loss. Thailand needs to import foreign technology. This Research 
present an Analysis of Flight Dynamic and Aircraft Design for Prototype of Bicopter Tiltrotor VTOL UAV  
with 2 kilogram of Payload using good property in many kind of Aircraft stay in one Aircraft. This Aircraft will have 
all property for many kind of Aircraft. Aircraft can fly for long length and more speed than Rotor wing aircraft and 
Vertical Takeoff and Landing and Hovering in flight. 
Keywords: Flight Dynamic, Aircraft Design, UAV Aircraft, VTOL, Tiltrotor  
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1. บทน า 
ในปจัจุบ ันอากาศยานไร้นักบินหรือ  Unmanned 

Aerial Vehicle (UAV) มกีารน ามาใชใ้นการปฏิบตัิภารกิจ
หลายดา้น โดยเฉพาะดา้นการทหาร เชน่การถ่ายภาพทาง
อากาศ ซึ่งอากาศยานนัน้ ไดม้ีการพัฒนาไปมากซึ่งมอียู่
ในอากาศยานหลายแบบโดยอากาศยานแต่ละแบบนัน้กม็ี
ความเจรญิกา้วหน้าอย่างมาก ซึ่งมทีัง้อากาศยานปีกตรงึ 
(Fix wing)  แ ล ะอ าก าศ ย าน ปี กห มุ น  (Rotor wing)  
โดยอากาศยานยานแต่ละแบบกม็คีุณสมบตัแิตกต่างกนัไป 
ซึง่อากาศยานปีกตรงึ สามารถเคลื่อนทีไ่ดไ้กลและรวดเรว็ 
ทัง้ยงัมคีวามคล่องตวัในการบนิสงู แต่กม็ขีอ้ดอ้ยคอืตอ้งใช้
เสน้ทางในการขึน้และลงทีม่ขีนาดยาวมาก และไมส่ามารถ 
ลอยอยู่นิ่งในอากาศได้ และอากาศยานปีกหมุน สามารถ
ขึ้น-ลงในแนวดิง่ได ้ทัง้ยงัลอยอยู่นิ่งในอากาศได้ แต่การ
เคลื่ อนที่ นั ้น ก็ยัง ไม่ รวด เร็ว เท่ าที่ ควร  รวมถึ งการ
เปรยีบเทียบกนักบัอากาศยานแบบปีกตรงึในเรื่องการใช้
พลงังานในการเคลื่อนที่ เวลาเดนิทางไกล อากาศยานปีก
หมนุจะใชพ้ลงังานมากกวา่ การท าใหอ้ากาศยานไรน้ักบนิ
สามารถบินสามารถเคลื่อนที่ ได้รวดเร็วและมีความ
คล่องตวัเหมอืนอากาศยานปีกตรงึ และสามารถขึน้-ลงทาง
ดิง่ ลอยอยู่นิ่งในอากาศเช่นเดยีวกบัอากาศยาน ปีกหมุน 
ทั ้งยัง ใช้พ ลังงานน้ อยที่ สุ ดในการเดินท างไกลได ้ 
ทัง้ยงัสามารถบรรทุกสิง่ของหรอืกลอ้งถ่ายภาพได้ จะตอ้ง
ศกึษา วเิคราะห์และออกแบบอากาศยานให้ไดอ้ากาศยาน
ทีม่สีมรรถนะการบนิตามทีต่อ้งการ โดยเฉพาะการบนิของ
อากาศยานขึ้นลงทางดิง่ 2 ใบพัด ที่มกีารวจิยัและพฒันา
อย่างต่อเนื่อง ซึ่งสามารถออกแบบระบบการควบคุมใน
โมเดลคณิตศาสตรไ์ด [้1] โดยในการออกแบบเพื่อให้อากาศ
ยานสามารถบรรทุกน ้ าหนักได้ตามต้องการ จ าเป็นต้อง
วเิคราะห์พลศาสตร์การบนิ และหลกัการออกแบบอากาศ
ยานปีกตรงึ[2] และอากาศยานปีกหมนุ[3] ทัง้นี้ยงัรวมไปถึง
การออกแบบให้ไดจุ้ดสุมดุลที่เหมาะสม[4] และการปรบัค่า
การควบคมุอย่างมปีระสทิธภิาพอกีดว้ย[5] 

  
2. หลกัการและทฤษฎีท่ีเก่ียวข้อง 

ในการวิเคราะห์และออกแบบต้นแบบอากาศยาน 
ไรน้ักบนิขึ้นลงทางดิง่ จะตอ้งทราบถงึหลกัการและทฤษฎี
ที่เกีย่วขอ้งหลายดา้น ซึ่งเราสามารถแบ่งไดเ้ป็นสองส่วน
ให ญ่ ๆ คื อ  ก ารอ อ ก แบ บ โค ร งส ร้า ง อ าก าศ ย าน  
และการออกแบบระบบควบคมุการบนิ  

2.1 การออกแบบโครงสร้างอากาศยาน  
ในการออกแบบอากาศยานจะมีทฤษฏทีี่เกี่ยวขอ้งที่

ส าคญัอยู่ 9 เรือ่งดงันี้ 
2.1.1 ทฤษฏีอากาศพลศาสตร์เบื้องต้น การไหลของ

อากาศที่ช ัน้ชดิผวิดงัแสดงในรูปที่ 1 ซึ่งในช่วงแรกชัน้ชดิ
ผิวจะบางมาก มีการไหลแบบเรียงซ้อนๆกนัอย่างเป็น
ระเบียบ  (Laminar) เมื่อระยะทางในการไหลเพิ่มขึ้น
อนุภาคของอากาศจะเริ่มมีการสัน่และไร้เสถียรภาพ  
จนเกดิการไหลที่ไม่ราบเรยีบ (Turbulent) โดยจะสามารถ
บอกลักษ ณ ะก าร ไห ล จ าก จ าน วน เล ข เรย์ โน ล ด์ 
(Reynolds Number: RN)  

 
รปูที ่1 การไหลของอากาศทีช่ ัน้ชดิผวิ[2] 

 

(1) 
 

2.1.2 แรงอากาศพลศาสตร์ สิ่งแรกคือ แรงต้าน  
เกดิจากกระแสอากาศมาปะทะรูปทรงต่างๆ ซึ่งจะแตกต่าง
กนัไปตามรปูทรง โดยประกอบไปดว้ย แรงต้านจากความ
เสยีดทานและแรงตา้นจากความดนั ซึ่งไดม้กีารใชเ้ทคนิค
วิธีที่ เรียกว่าการวิเคราะห์ มิติ  (Dimension Analysis)  
หาความสมัพนัธ์ไวด้งันี้ 

(2)  
 

แรงตา้นจะไดส้มการแสดงความสมัพนัธ์ คอื  
 

(3) 
 

แรงยก คอืแรงที่เกดิขึ้นโดยอากาศมกีารไหลวนรอบ
วตัถุ ซึง่เชน่เดยีวกบัแรงตา้น สมการแรงยกจะได ้

 

(4) 
 

2.1.3 แพนอากาศ  หรือ เรียกว่าภาคตัดของปีก  
ซึง่มรีปูร่างต่างๆ โดยมชีื่อเรยีกแตกต่างกนั ดงัแสดงในรูป
ที่ 2 และมีคุณสมบัติที่ท าให้เกิดแรงยกและแรงต้านที่
ต่างกนั ซึ่งเมื่อแพนอากาศเปิดมุมปะทะ แรงยกจะเพิม่ขึ้น 
อากาศจะเริม่ไหลแยกตวั และเมื่อถึงจุดหนึ่งกจ็ะสูญเสีย
แรงยกทนัท ีซึง่เรยีกวา่ มมุปะทะวกิฤต (Stall Angle) 

 

230



         การประชุมวชิาการเครอืขา่ยวศิวกรรมเครื่องกลแห่งประเทศไทย ครัง้ที่ 29 
                   30 มถุินายน - 2 กรกฎาคม 2558 จงัหวดันครราชสมีา  

           

 
AME-04 

 
รปูที ่2 แพนอากาศแบบต่างๆ[2] 

 

ทัง้นี้ รูปแปลนปีกอาจมีรูปร่างลักษณะการสร้าง
แตกต่างกนั ดงัแสดงในรูปที่ 3,4 ซึ่งสามารถเพิ่มหรอืลด
ผลกระทบต่างๆทีเ่กดิจากแรงอากาศพลศาสตรอ์กีดว้ย  

 

 

 

 
รปูที ่3 รปูแปลนปีกแบบต่างๆ[2] 

 

แรงที่กระท าบรเิวณบนปีกและใต้ปีกมคีวามแตกต่าง
กนั บรเิวณปลายปีกจะเกดิกระแสอากาศหมนุวน (Vertex) 
ซึ่ งท าให้ เกิดแรงต้ าน  โดย เมื่ อชยายิ่ งยาว  (Chord)  
ก็ยิ่งเกิดกระแสอากาศหมุนวน ดัง้นัน้ปีกที่มีความยาว
มากๆ ถึงแม้จะมีพื้นที่ปีกเท่ากัน ก็จะมีแรงยกสูงกว่า  
ซึ่ งสามารถค านวณออกมาเป็นค่า Aspect ratio: AR  
ซึง่ปีกยิง่ยาว คา่ AR กจ็ะยิง่สงู  

 

 
รปูที ่4 การเกดิกระแสอากาศหมนุวนทีป่ลายปีก[2] 

 
(5) 

 

2.1.4 เสถียรภาพการบังคับควบคุมอากาศยาน  
เ ป็ น ระบ บ แ กน พิ กัด ติ ด ต รึง กับ อ าก าศ ย า น โด ย 
มจีุดศนูย์ถ่วงเป็นจุดก าเนิด  

แ ก น ล า ตั ว ห รือ แ ก น ต าม ย า ว  (Longitudinal)  
คือแกน  x การ เคลื่ อน ที่ ไป ข้างห น้ ามีค่ าเป็น บวก  
ไปขา้งหลงัมีค่าเป็นลบ หมุนรอบแกนตามยาว (Roll) ไป
ทางซา้ยมคีา่เป็นบวก และไปทางขวามคีา่เป็นลบ 

แกน ในแนวปีกหรือแกนในแนวขวาง  (Lateral)  
คือแกน y การเคลื่อนที่ไปทางด้านขวามีค่าเป็นบวก  
ไปทางด้านซ้ายมีค่าเป็นลบ หมุนรอบแกนขวาง (Pitch) 
ลกัษณะเงยขึน้มคีา่เป็นบวก และกม้ลงมคีา่เป็นลบ 

แกนในแนวดิ่งตัง้ฉากกบัแกน x และ y คือแกน z 
การเคลื่อนที่ลงล่างมีค่าเป็นบวก ขึ้นบนมีค่าเป็นลบ  
หมุน ส่ าย รอบแกนตั ้งฉ าก  (Yaw) ส่าย ไปท างขวา 
มี ค่ า เ ป็ น บ ว ก  แ ล ะ ไ ป ท า ง ซ้ า ย มี ค่ า เ ป็ น ล บ  
ดงัแสดงในรปูที ่5 

 

 
รปูที ่5 ระบบแกนพิกดัของอากาศยาน[2] 

 

2.1.5 พลศาสตร์การบินของอากาศยานปีกตรึง  
จ ะ มี แ ร ง ก ร ะ ท า อ ยู่  4 แ ร ง คื อ  แ ร ง ข ั บ  (Thrust)  
แรงต้าน  (Drag) แรงยก (Lift) และน ้ าหนัก (Weight)  
ดงัแสดงในรูปที ่6 โดยอากาศยานปีกตรงึสามารถลอยตวั
อยู่ เหนืออากาศได้ด้วยความสมดุลของแรงทัง้ 4 คือ  
แรงขบัเท่ากบัแรงตา้น และ แรงยกเท่ากบัน ้าหนกั 

 
รปูที ่6 แรงกระท าในของอากาศยานปีกตรงึ[2] 

 

ก าร บั ง คับ ค วบ คุ ม อ าก าศ ย าน  ใน ก า ร  Roll  
จะใช ้Aileron ที่ตดิอยู่ที่ปลายปีกทัง้สองขา้งท าใหเ้กดิแรง
ยกที่ต่างกนัของปีกสองดา้น ในการ Pitch จะใช ้Elevator  
ทีต่ิดอยู่ที่แพนหางระดบัท าใหแ้รงยกทีส่่วนท้ายเปลี่ยนไป
และการ Yaw จะใช ้Rudder ทีต่ดิอยู่ทีแ่พนหางตัง้ฉากบน
ระดบัดา้นหลงัเปลีย่นแรงกระท าไปทางขา้ง  
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2.1.6 พลศาสตร์การบินของอากาศยาน ปีกหมุน 

แรงยกของอากาศยานปีกหมุน จะไดจ้ากแรงขบัของใบพดั
ทีส่ง่มาจากเครือ่งยนต์ทัง้หมด ดงัแสดงในรปูที ่7 

 

 
รปูที ่7 แรงกระท าในของอากาศยานปีกหมนุ[3] 

 

การบงัคบัควบคุมอากาศยาน ในการ Roll จะใช้การ
ปรบัใบพัดหลกั (Main Rotor) ให้บิดไปด้านซ้ายหรอืขวา 
ในการ Pitch จะใชก้ารปรบัใบพัดหลกัให้บิดไปดา้นหน้า
ห รือห ลั ง  แ ล ะการ  Yaw จ ะใช้ก ารป รับ ใบพั ดรอ ง  
(Tail Rotor) ใหส้รา้งแรงขบัทีเ่ปลีย่นไป 

2.1.7 การค านวณการเคลื่ อนที่ ของอากาศยาน 
ขึ้น-ลงทางดิ่ง เพื่อน ามาใชใ้นการออกแบบและวเิคราะห์
พลศาสตรก์ารบนิของอากาศยานขึ้นลงทางดิง่ต่อไปจงึได้
น าการค านวณทางคณิตศาสตรม์าใชใ้นการค านวณ 

การ Roll จะใช้การเปลี่ยนแรงข ับของมอเตอร์
ทางดา้นซ้ายและขวาให้มคีวามแตกต่างกนั ดงัแสดงในรูป
ที ่8  

 
รปูที ่8 การวเิคราะห์แรงในการหมนุรอบแกนตามยาว[1] 

 

(6) 
(7) 

 

การ Pitch จะใช้การเปลี่ยนมุมของมอเตอร์ทางดา้น
ซา้ยและขวาใหม้ทีศิทางเดยีวกนั ดงัแสดงในรปูที ่9 

 

 
รปูที ่9 การวเิคราะห์แรงในการหมนุรอบแกนตามขวาง [1] 

 

(8) 
 

การ Yaw จะใช้การเปลี่ยนมุมของมอเตอร์ทางด้าน
ซา้ยและขวาใหม้คีวามแตกต่างกนั ดงัแสดงในรปูที ่10 

 
รปูที ่10 การวเิคราะห์แรงในการหมนุรอบแกนตามยาว[1] 

(a) มมุมองดา้นขา้ง (b) มมุมองดา้นบน 
     (9) 

(10) 
 

2.1.8 การค านวณหาจุดศูนย์ถ่วง เพื่อให้อากาศยาน 
มีจุดศูนย์ถ่วงอยู่ในต าแหน่งที่เหมาะสม ซึ่งท าให้ง่าย 
ต่อการออกแบบระบบควบคมุอากาศยาน  

 
รปูที ่11 ระนาบอา้งองิของวตัถุ[4] 

(a) คดิแรงไปทางแกน Y (b) คดิแรงไปทางแกน X 
 

พิจารณารูปที่  11 เราจะได้โมเมนต์รวมของมวล
ทัง้หมด จะเท่ากบัโมเมนต์ของมวลแต่ละจุด 

W = w1 + w2 + … + wn          (11) 
W X = w1 x1 + w2 x1… + wn xn        (12) 
W Y = w1 y1 + w2 y1… + wn yn        (13) 
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2.1.9 การวิเคราะห์ความแข็งแรงของโครงสร้าง 
เพื่ อ ให้อากาศยานสามารถ รองร ับน ้ าหนักบรรทุ ก 
ไดพ้อเหมาะ และไม่เกดิการเปลีย่นรูปรา่งของอากาศยาน 
อนัมผีลกระทบต่ออากาศพลศาสตร์ ดงันัน้การพิจารณา
ความแขง็แรงของโครงสรา้งอากาศยานให้เหมาะสม ดงั
แสดงลกัษณะการวเิคราะห์ต่างๆ ในรปู 12 -15 

 
รปูที ่12 การวเิคราะห์น ้าหนกัหรอืแรงทีก่ระท าบนคาน[5] 
(a) แรงกระท าต่อคาน (b) แรงกระท าต่อคานและจุดยดึ 

(c) การเกดิ Bending Moment และ Shear Force 
(14) 

 

 
รปูที ่13 การเกดิ Bending Stress[6] 

 

(15) 
 

 
รปูที ่14 การเกดิ Shear Stress[7] 

 
(16) 

 
รปูที ่15 การหา Moment of Inertia  

ของ Square L Beam[8] 
 

(17) 
 

 (18) 
 

(19) 
2.2 การออกแบบระบบควบคมุการบิน 

ในการออกแบบระบบควบคุมการบินที่สามารถ
ควบคุมได้ง่ายและมีประสิทธิภาพ จะใช้ระบบควบคุม 
พไีอด[ี9] (PID controller) โดยใชก้ารปรบัแต่ง PID ดว้ยวธิ ี
Ziegler-Nichols เพื่อควบคุมเสถียรภาพการบินในแต่ละ
แนวแกน  

3. วิธีด าเนินการ 
ในการด าเนินการ แบง่ข ัน้ตอนเป็น 8 ขัน้ตอน ดงันี้  
 

3.1 ศึกษาคณุสมบติัของแพนอากาศแบบต่างๆ  
เ ร า พิ จ า ร ณ า คุ ณ ส ม บั ติ ข อ ง แ พ น อ า ก า ศ 

แต่ละชนิด เพื่ อเลือกแพนอากาสที่ เหมาะสมส าหร ับ 
ต้นแบบอากาศยานไร้นักบินขึ้นลงทางดิ่ง  2 ใบพัด  
โดยจะพิจารณาเฉพาะแพนปีกที่มีค่าความหนาสูงสุด
ใกล้เคียงกนั โดยให้มีค่าความหนาสูงสุด 14-16 % ของ
ความยาวชยา ซึ่งจะศึกษาเฉพาะสามชนิดที่นิยมน ามา
สรา้งคอื NACA, GOE และ Clark 

 

ตารางที ่1 คณุสมบตัติ่างๆของแพนอากาศแต่ละตระกลู[10]    

Airfoil Type 
NACA 
4415 

GOE 
675 

Clark 
YM-15 

Thickness 15.0% 14.9% 15.0% 
Max CL 1.643 1.773 1.597 

Max CL angle 14.0º 15.0º 14.0º 
Stall angle 14.0º 8.0º 14.0º 

Zero-lift angle: -4.0º -6.0º -3.5º 
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จากคุณสมบัติต่างๆ ของแพนอากาศดังแสดงใน
ตารางที ่1 แพนอากาศรุ่น GOE 675 มคีา่สมัประสทิธิแ์รง
ยก (CL) สูง แต่เมื่อเปิดมุมปะทะแค่ 6° กจ็ะท าให้สูญเสีย
แรงยกทนัที แพนอากาศรุน่ NACA4415 และ แพนอากาศ
รุ่น Clark YM-15 ให้ค่า CL และค่าสมัประสิทธิแ์รงเสียด
ทาน (CD) ใกล้เคียงกนั และสามารถเปิดมุมปะทะสูงถึง 
15° ซึง่ทัง้สองมขีอ้แตกต่างที่เหน็ไดช้ดัคอื แพนอากาศรุ่น
Clark YM-15 มีส่วนล่างของแพนอากาศเป็นลักษณะ
เส้นตรง ซึ่งง่ายต่อการสร้าง และยังเป็นที่นิยมทัว่ไป
ส าหร ับผู้เล่นอากาศยานบังคับที่สร้างเอง ดังนั ้นจึง
พิจารณาเลือกแพนอากาศชนิดClark ในการออกแบบ
อากาศยานไรน้กับนิขึน้ลงทางดิง่ 2 ใบพดั 

 
 
 

ตารางที ่2 คณุสมบตัขิองแพนอากาศตระกลู Clark[10] 

Clark Airfoil Type Y 
Y 11.7% 

Smoothed  
YM-18 

Thickness 11.7% 11.7% 18.0% 
Max CL 1.294 1.418 1.702 

Max CL angle 8.5º 11.0º 15.0º 
Stall angle 8.5º 11.0º 3.5º 

Zero-lift angle: -3.5º -3.5º -3.5º 
 

คณุสมบตัิต่างๆของแพนอากาศชนิด Clark ดงัแสดง
ในตารางที ่2 แพนอากาศแบบ Clark เมื่อท ามมุปะทะ 2° - 
3° ส่วนล่างจะมีลักษณะเป็นแนวระนาบกับพื้นทัง้หมด  
ซึ่ ง เ ป็ น พื้ น ฐ าน ข อ งก ารส ร้า งอ าก าศย าน ขั ้น ต้ น  
ค่ า  CL ที่ มุ ม ดั ง ก ล่ า ว  จ ะ อ ยู่ ร ะ ห ว่ า ง  0.55-0 .6 5  
และถึงแม้ว่า Clark YM-15 และ Clark YM-18 จะมีค่า 
CL สูง แต่ความราบรื่นของค่า CL ที่เปลี่ยนไปตามมุม
ปะทะกม็ีไม่มากนัก โดยเฉพาะที่ความเรว็ต ่า (RN ต ่าๆ) 
เมื่อศึกษาและพิจารณาแล้ว แพนอากาศแบบ Clark Y 
11.7% Smoothed จะมีค่า CL ที่เปลี่ยนแปลงได้ราบรื่น  
มีค่า CD น้ อย มีมุมปะทะวิกฤต  (Stall Angle) สูงกว่า 
แบบอื่ น  ดัง้นั ้น จึงได้พิ จารณ าน าแพนอากาศแบบ 
Clark Y 11.7% Smoothed ม า ใช้ ใน ก า ร อ อ ก แ บ บ  
โดยให้ท ามุมปะทะ 2° ซึ่งมีส ัมประสิทธิแ์รงยกที่ 0.55  
และสมัประสทิธิแ์รงตา้นที ่0.03 (ประมาณ 0.027) 

 
 
 

3.2 การเลือกใช้ชุดสร้างแรงขบั  
เพื่ อให้สามารถเลือกวัสดุที่ ใช้สร้างอากาศยาน  

และองค์ประกอบต่างๆ รวมทัง้ขนาดของมอเตอร์จึงได้
ประมาณการน ้าหนักของอากาศยานเสยีก่อนซึ่งประกอบ
ไปดว้ย น ้าหนักของอากาศยาน 3 กโิลกรมั ระบบควบคุม
ก ารบิ น  ชุ ด ม อ เต อ ร์  แ ล ะแ บ ต เต อ รี่  2 กิ โล ก รัม  
น ้ าหนักบรรทุก  2 กิโลกรัม น ้ าหนักรวมประมาณ 7 
กโิลกรมั ซึ่งในการออกแบบจะใช้น ้าหนัก 10 กโิลกรมัให้
การออกแบบ  

การเลือกใช้มอเตอร์จะเลือกใช้ข้อมูลมอเตอร์จาก
บรษิทัที่ผลิตเอง โดยไดเ้ลือกใชม้อเตอร์ที่มคีวามนิยมใน
การน ามาสรา้งอากาศยานบงัคบัขนาดเลก็ นัน้ O.S.Motor 

อากาศยานที่ออกแบบจะค านึงถึงการขึ้นลงทางดิ่ง
เป็นหลัก โดยแต่ละด้านต้องสามารถสร้างแรงยกได้ 5 
กิโลกรัมซึ่ ง ใบพัดที่ ใช้ก ับอากาศยานห ลายใบพัด  
(Multi Rotor) จะมีลักษณะการหมุนสวนทางกนั โดยที่มี
ขนาดใกล้ เคีย งกับในคุณสมบัติของ O.S.Motor คือ  
18x5 นิ้ว ซึ่งสามารถสรา้งแรกยกได้ใกล้เคียงกับใบพัด
ขนาด 17x8 นิ้ ว  หรือ 5 กิโลกรัมนั ้น เอง ดังนั ้นจึงได้
พิจารณาเลือกใช้มอเตอร์แบบ OMA-5025-375 ดงัแสดง
รายละเอยีดในรูปที่ 16 ใชก้บัแบตเตอรี ่Lithium Polymer 
ขนาด 6 cell (26.2 Volt.) และใบพดัขนาด 18 x 5 นิ้ว 

 

 
รปูที ่16 O.S.Motor Specification[11] 

 

3.3 การออกแบบปีกและโครงสร้าง  
จากสมดุลการเคลื่อนที่ของอากาศยาน Lift = Weight 

และ Thrust = Drag สามารถหาความสมัพนัธ์ไดว้า่ 
 

(20) 
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ขนาดของพื้นที่ปีกที่จะน าไปออกแบบให้ได้แรงยก
ตามต้องการ จึงจะค านวณโดยการคาดการค่าแรงต้านที่
เป็นไปไดม้ากทีส่ดุ  

 

ตารางที ่3 ก าลงัขบั พื้นทีปี่ก และความเรว็รว่งหล่น 
Weight = 100 N 

Area (m2) V(m/s) V(km/h) 
Thrust = 100 N 

10% 3.02 10.51 37.83 
20% 0.86 19.66 70.78 
30% 0.50 25.74 92.67 
40% 0.36 30.64 110.30 

 

โด ย ให้ ล า ตั ว  (Fuselage) เ ป็ น ท ร ง ก ร ะ บ อ ก
สีเ่หลี่ยมผนืผา้ ขนาดสูง 20 cm. กวา้ง 20 cm. ยาว 100 
cm. คา่ Cd = 1.2  

Elevator เป็นทรงกระบอกสี่เหลี่ยมผืนผ้า ขนาดสูง  
0.5 cm. กวา้ง 100 cm. ยาว 15 cm. คา่ Cd = 2  

Rudder ทรงกระบอกสีเ่หลี่ยมผืนผ้า 2 ชุด ขนาดสูง 
20 cm. กวา้ง 0.5 cm. ยาว 15 cm. Cd = 1.18  

ในการออกแบบใช้แพนอากาศ Clark Y 11.7% 
Smoothed ท ามมุปะทะ 2° คา่ Cl = 0.55 และ Cd = 0.03  

จากตารางที่ 3 เพื่อใหอ้ากาศยานมขีนาดไม่ใหญ่มาก 
และใชค้วามเรว็ในการบนิไม่มาก ทัง้ยงัใชก้ าลงัในการขบั
มอเตอรน์้อย จงึเลอืกใชปี้กขนาด 0.86 ตารางเมตร 

 

ตารางที ่4 คา่ AR กบัความกวา้งของปีกและชยา 
AR Span (m) Chord (m) 
7 2.454 0.351 
8 2.623 0.328 
9 2.782 0.309 

จ ากต าร างที่  4  น าม าพิ จ ารณ าอ อกแบบ ปี ก  
โดยให้มีความกวา้งของปีก 2.6 เมตร และความยาวของ
ชยา  0.35 เมตร จะได้พื้นที่ ปีกเป็น 0.91 ตารางเมตร  
และมคีา่ AR = 7.43 และค านวณหาความเรว็ร่วงหล่นใหม่
ได้ เ ป็ น  19.14 m/s ห รือ  68.9 km/h โด ย ใช้ แ ร งข ับ 
19.27% ของก าลงัมอเตอรส์งูสดุ 

 
3.4 การสร้างอากาศยานล าจริง  

ออกแบบปี กและการเลือก ใช้ ชุดสร้างแ รงข ับ  
น ามาออกแบบสรา้งดว้ยโปรแกรมออกแบบชิน้งานสามมติิ 
ดงัแสดงในรปูที ่17 

 

 
รปูที ่17 Tiltrotor UAV ทีอ่อกแบบ 

ดว้ยโปรแกรมออกแบบชิน้งานสามมติ ิ
 

3.4.1 โครงสรา้งหลกัของอากาศยาน ประกอบไปดว้ย
ล าตัว และชุดปรบัมุมมอเตอร์ โดยชิ้นส่วนหลักจะเป็น
อลูมเินียม เพื่อใหอ้ากาศยานสามรถรบัน ้าหนกัของไดด้ ี

3.4.2 ส่วนระบบควบคุมการบินอัตโนมตัิ ซึ่งใช้ชุด
ควบคุมรุ่น APM 2.6 โดยตัง้ค่าการท างานให้ควบคุมการ
บินแบบอากาศยานปีกตรึง พร้อมบนัทึกข้อมูลการบิน 
และส่งข้อมูลการบินผ่านระบบไร้สายมายังคอมพิวเตอร์
การควบคุมการบนิแบบขึ้นลงทางดิง่ จะใชชุ้ดควบคุมของ 
MultiWii SE 2.5 โดยตัง้คา่การท างานแบบ Bicopter  

3.4.3 ส่วนโครงสรา้งปีก แพนหางระดบั แพนห่างดิง่ 
และส่วนบงัคบัท่าทางการบินส าหรบัอากาศยานปีกตรึง 
(Aileron, Elevator และ Rudder) ได้ใช้ไม้บลัซ่าเสริมกับ
ท่ออลูมเินียมกลม และหุ้มด้วยไมบ้ลัซ่าแบบบาง เพื่อให้
เกดิความเบาและแขง็แรง 

 
3.5 การค านวณหาจดุศนูยถ์่วงของอากาศยาน  

ในการออกแบบอากาศยาน เพื่ อลดปญัหาของ
จุดศูนย์ถ่วง จะออกแบบให้ด้านซ้ายและขวามีลักษณะ
สมดุลกนั และจะพิจารณาจุดศูนย์ถ่วงจากหน้าไปหลัง
เท่านัน้ โดยอากาศยานขึ้นลงทางดิ่ง น ้ าหนักจะอยู่แนว
เดียวกบัมอเตอร์ และอากาศยานปีกตรงึ น ้ าหนักจะอยู่
ระหว่างปีก และเยื้องไปหน้าเล็กน้อยจากแรงยกของปีก 
ดังแสดงในรูปที่  18-19 และตารางที่  5 แสดงผลการ
ค านวณหาต าแหน่งของจุดศนูย์ถ่วง 

 

 
รปูที ่18 การวเิคราะห์ต าแหน่งของจุดศนูย์ถ่วง 
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รปูที ่19 การค านวณหาต าแหน่งของจุดศนูย์ถ่วง 

 
ตารางที ่5 การค านวณหาต าแหน่งของจุดศนูย์ถ่วง 

1 2 3 4 5 6 7

Wheel Frame Frame Motor&Servo Wing Battery Wheel

Weight (g) 50 200 600 1500 800 1000 50

X-Length (cm) 25 35 80 100 110 120 125

Total Weight 4200 100.1190476CG-Length  
 
ในบทความนี้  จะมุ่งเน้นการการวิเคราะห์การขึ้น-ลง

ทางดิ่งเป็นหลัก ประกอบกับการออกแบบอากาศยาน 
ปีกตรงึ โดยในการสรา้งชิ้นงานเฉพาะส่วนโครงสรา้งหลกั
และส่วนระบบควบคุมการบินอัตโนมตัิ ดงัแสดงในรูปที ่
20-21 เพื่อท าการบนิแบบขึน้ลงทางดิง่เท่านัน้ 

 

 
รปูที ่20 Tiltrotor UAV ทีป่ระกอบดว้ยโครงสรา้งหลกั 

และสว่นระบบควบคมุการบนิอตัโนมตัิ 
 

 

รปูที ่21 โครงสรา้งปีกแบบ Clark Y 11.7% Smoothed 
สว่นทีต่่อออกจากชดุมอเตอร์ 

 
 
 
 
 

3.6 การวิเคราะห์ความแขง็แรงของโครงสร้าง 
ในบทความนี้  จะท าการวิเคราะห์เฉพาะส่วนที่ร ับ

น ้าหนักบรรทุกเป็นหลกั นัน้คือส่วนระหว่างชุดสรา้งแรง
ยกทัง้สองดา้น และจุดกึง่กลางล าตวั 

 
รปูที ่22 แรงทีก่ระท าบนคานรองรบัของโครงสรา้งปีก 

 

ขณะอากาศยานท าการบินขึ้นลงทางดิง่ แรงยกจาก
ใบพดั FR และ FL จะท าหน้าทีเ่สมอืนแรงทีจุ่ดยดึ ดงัแสดง
ในรูปที่ 22-23 โดยคานรองรบัน ้าหนัก ใช้คานอลูมิเนียม
รูปตวั L แบบสมมาตรจ านวน 2 เส้น โดยแต่ละเส้นยาว 
0.9 เมตร มขีนาด 0.025 เมตร และหนา 0.002 เมตร และ
มนี ้าหนกั 0.3 กก. และน ้าหนกัลงทีก่ึง่กลางคาน 2.7 กก. 

 

 
รปูที ่23 แรงทีก่ระท าบนคานรองรบัของโครงสรา้งปีก 

 

 
รปูที ่24 แผนภาพแสดง Shear Force 

และ Bending Moment 
  

จากที่ไดท้ราบค่า Bending Moment และ Maximum 
Shear Force จะสามารถน ามาวเิคราะห์ความแขง็แรงของ
โครงสร้างโดยค านวณหา Moment of Inertia ของคาน 
ทัง้สองได้เท่ากบั 1.1576 x 10-8 m.4 โดยมีพื้นที่หน้าตัด
เท่ ากับ  1 .9x10-4 m2. ห า Bending Stress ได้ เท่ ากับ 
2 . 567x106 N/m2 (2.41 MPa) แ ล ะ  Shear Stress 
8.594x104 N/m2 (85.94 kPa) ดังแสดงในรูปที่ 24 โดย
อลูมิเนียมที่น ามาใช้สร้างชิ้นงานมี Maximum Bending 
Stress 83 MPa[12] แ ล ะ  Maximum Shear Stress 76 
MPa[12] ซึ่งมีความแข็งแรงพอเหมาะกับการออกแบบ
อากาศยาน 
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3.7 การออกแบบระบบควบคมุการบิน 
แบบขึน้ลงทางด่ิง  

 
รปูที ่25 แผนภาพการควบคมุ Bi-copter mode  

 

ลกัษณะการเคลื่อนที่ของอากาศยานขึ้น -ลงทางดิ่ง  
จะสามารถน ามาออกแบบระบบควบคุมการบนิไดด้งัแสดง
ในรูปที่ 25 โดยในการควบคุม Roll และ Pitch จะใช้ค่า
ผดิพลาดป้อนกลับจาก Gyroscope และ Accelerometer 
ส่วนการควบคุม Yaw จะใช้ค่าที่ เปลี่ยนแปลงไปจาก 
Magnetic Compass 
 
3.8 การออกแบบระบบควบคมุการบิน 
แบบอากาศยานปีกตรึง  
 

 
รปูที ่26 แผนภาพการควบคมุ Airplane mode  

 

ลั ก ษ ณ ะ ก า ร เค ลื่ อ น ที่ ข อ ง อ า ก า ศ ย า น 
ปีกตรงึ จะสามารถน ามาออกแบบระบบควบคมุการบนิได้
ดงัแสดงในรูปที่ 26 โดยในการควบคุม Roll และ Pitch  
จ ะ ใ ช้ ค่ า ผิ ด พ ล า ด ป้ อ น ก ลั บ จ า ก  Gyroscope  
และ Accelerometer ส่วนการควบคุม Yaw จะใช้ค่าที่
เ ป ลี่ ย น แ ป ล ง ไ ป จ า ก  Magnetic Compass แ ล ะ 
Accelerometer พร้อมกับการรกัษาความสูงของอากาศ
ยาน จะใช ้Barometer ในการส่งค่าผดิพลาดป้อนกลบัเขา้
สูร่ะบบ ทัง้นี้ในระหวา่งเปลี่ยนมุมใบพดัเพื่อปรบัแบบการ
บนิ แรงขบัจากใบพดัจะมกีารกระจายแรง และจะเกดิแรง
ยกจากปีกควบคู่กนัไป ดงันัน้เพื่อให้สามารถใชก้ าลงัขบั

ขณะเปลี่ยนแปลงมุมใบพัด จะต้องรกัษาแรงยกให้คงที่
เสมอ แรงยกที่ไดจ้ากใบพัดและปีก ดงัแสดงในรูปที่ 27 
และ รปูที ่28 แสดงก าลงัขบักบัมมุมอเตอรท์ีเ่ปลีย่นไป 

 

 
รปูที ่27 แผนภาพแสดงแรงยกทีไ่ดจ้ากใบพดัและปีก 

 

 
รปูที ่28 แผนภาพแสดงก าลงัขบัทีต่อ้งใช ้

เมือ่เปลีย่นมมุมอเตอร์ 
 

4. ผลการด าเนินการ 
ตามที่ไดก้ล่าวไปในขา้งต้น บทความนี้ จะมุ่งเน้นการ

การวเิคราะห์การขึน้-ลงทางดิง่เป็นหลกั  
 
4.1 ผลการทดสอบชุดควบคมุการบิน  

ในการออกแบบระบบควบคุมการบิน  จากที่ ได้
เลือกใช้ระบบควบคุมพีไอดี (PID controller) โดยใช้การ
ปรบัแต่ง PID ดว้ยวธิี Ziegler-Nichols :ซึ่งพิจารณาใชชุ้ด
ควบคุมจ านวน 2 ชุด เพื่อน ามาเปรียบเทียบหาชุดที่
เหมาะสม  

4.1.1 มมุ Roll ทดลองโดยการกวนระบบดว้ยการ
หมนุลงไปทางขวาเป็นมมุ 8 องศา โดยก าหนดคา่ Kc= 
100 และคาบเวลาคอื 6 ซึง่สามารถประมาณชุดควบคมุที่ 
1 ควบคมุแบบ P-Control ทีม่คีา่ P = 40 และชดุควบคมุที่ 
2 ควบคมุแบบ PID-Control ทีม่คีา่ P = 60, I=20 และ 
D=50 ผลการตอบสนองของการรกัษาเสถยีรภาพมมุ roll 
ต่อการเบีย่งเบนจากสภาพสมดลุของตวัควบคมุทัง้สอง
แบบ ดงัแสดงในรูป 29-30  
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รปูที ่29 การแกม้มุ Roll ของชดุควบคมุที ่1 

 

 
รปูที ่30 การแกม้มุ Roll ของชดุควบคมุที ่2 

 

 
4.1.2 มมุ Pitch ทดลองโดยการรบกวนระบบดว้ยการ

ยกหวัอากาศยานขึ้นเป็นมมุ 19 องศา โดยก าหนดค่า Kc= 
100 และคาบเวลาคอื 7 ซึ่งสามารถประมาณชุดควบคุมที ่
1 ควบคมุแบบ P-Control ที่มคี่า P = 30 และชดุควบคมุที ่
2 ควบคุมแบบ PID-Control ที่มีค่า P = 60, I=10 และ 
D=50ผลการตอบสนองของการรกัษาเสถียรภาพมุม pitch 
ต่อการเบี่ยงเบนจากสภาพสมดุลของตัวควบคุมทัง้สอง
แบบ ดงัแสดงในรปู 31-32 

 

 

 
รปูที ่31 การแกม้มุ Pitch ของชดุควบคมุที ่1 

 

 
รปูที ่32 การแกม้มุ Pitch ของชดุควบคมุ 2 

 

4.1.3 มุม Yaw ทดลองโดยการกวนระบบด้วยการ
หมุนหัวอากาศยานไปทางขวาเป็นมุม 20 องศา โดย
ก าหนดค่า Kc = 330 และคาบเวลาคือ  15 ซึ่งสามารถ
ป ระม าณ ชุ ด ค วบ คุ ม ที่  1 ควบ คุ ม แ บ บ  P-Control  
ที่มีค่า P = 100 และชุดควบคุมที่  2 ควบคุมแบบ PI-
Control ทีม่คีา่ P = 150 และ I=10  
 
4.2 ผลการทดสอบการบิน  

เมื่ อ เร่ ง แ ร งข ั บ จ าก วิท ยุ ที่  RC Pulse = 1550 
(Min.1050 แล ะ  Max.1950) อากาศยาน เริ่ม ล อย ตัว  
แ ล ะ เมื่ อ เร่ ง แ ร งข ับ จ าก วิท ยุ ที่  RC Pulse = 1600  
อากาศยานจะสามารถลอยขึ้นไดอ้ย่างสมบูรณ์ ซึ่งเมื่อใช้
ชดุควบคุมชุดที่ 2 จากการสงัเกตและการอ่านค่าที่ไดจ้าก
การบนัทกึขอ้มลูการบนิพบวา่สามารถคงเสถยีรภาพไดด้ ี  
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รปูที ่33 การแกม้มุ Yaw ของชดุควบคมุที ่1  

 
รปูที ่34 การแกม้มุ Yaw ของชดุควบคมุที ่2 

 

 
5. บทสรปุและข้อเสนอแนะ 

1. อากาศยานไร้นักบินขึ้ น ลงทางดิ่ ง  2 ใบพัด 
แบบใบพดัปรบัเอนขนาดบรรทุก 2 กโิลกรมั ซึ่งมนี ้าหนัก
รวม  6.3 กิโลกรัม  ที่ ใช้หลักการควบคุม เสถียรภาพ  
ที่มีตัวควบคุมแบบ PID สามารถควบคุมการบินได้ตาม
วตัถุประสงคอ์ย่างมเีสถยีรภาพ 

2. การก าหนดจุดศูนย์ถ่วงของอากาศยานเป็นสิ่ง
ส าคญั ดงันัน้การประกอบปีกและแพนหางระดบั จะต้อง
น าน ้าหนักมาค านวณหาจุดศูนย์ถ่วงใหม่ เพื่อให้อากาศ
ยานยงัสามารถรกัษาเสถยีรภาพการบนิได ้  

3. อากาศยานที่มีอัตราการบรรทุกสิ่งของมากๆ  
จะส่งผลให้การออกแบบและการเลือกใช้มอเตอร์มีขนาด
และลักษณะที่เปลี่ยนไป ซึ่งส่งผลต่อน ้ าหนักและความ

แขง็แรงของวสัดุ รวมถึงการออกแบบระบบควบคมุที่ต้อง
มคีวามเหมาะสมกบัขนาด ซึ่งสิง่ที่เห็นได้ชดั คือโมเมนต์
ของแรงขบัทีม่ขีนาดแปรผนัไปตามความกวา้งของปีก 

4. การออกแบบอากาศยานและระบบควบคุมตาม
ข้อก าหนดของวัตถุประสงค์แล้ว การสร้างชิ้นงานนั ้น
จะต้องมคีวามแม่นย าและแขง็แรง การติดตัง้อุปกรณ์การ
วัด มอเตอร์ในต าแหน่งที่ถูกต้อง เพราะอาจ เกิดการ
ผดิพลาดจากระบบทางกลและสญัญาณไฟฟ้า จะส่งผลต่อ
การควบคมุได ้
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8. ตวัแปร 
RN = Reynolds Number  

 = ความหนาแน่นของอากาศ 
v = ความเรว็ 
L = ความยาวสว่นทีอ่ากาศไหลผา่น (เฉพาะสมการที ่1) 
µ = ความเสยีดทานของอากาศ 
F = แรงอากาศพลศาสตร์ 
D = แรงตา้น 
L = แรงยก 
q = ความดนัพลวตั 
S = พื้นทีผ่วิ 
SAirfoil = พื้นทีผ่วิปีก 
SOther = พื้นทีผ่วิสว่นอื่นนอกเหนือจากปีก 
CF = สมัประสทิธิแ์รงอากาศพลศาสตร์ 
CD = สมัประสทิธิแ์รงตา้น 
CD-Airfoil = สมัประสทิธิแ์รงตา้นปีก 
CD-Other = สมัประสทิธิแ์รงตา้นสว่นอื่นนอกเหนือจากปีก 
CL = สมัประสทิธิแ์รงยก 

 = ความหนาแน่นของอากาศ 
 

AR = Aspect Ratio 
MAC = ความยาวเฉลีย่ของเสน้ชยา 
b = ความกวา้งของปีก 
T = แรงขบั 
T1 = แรงขบัมอเตอร ์1  
T2 = แรงขบัมอเตอร ์2  
Ø = มมุ Roll 

 = มมุ Pitch 
 = มมุ Yaw 
 = ความเรง่ในการเปลีย่นมมุ Roll 
 = ความเรง่ในการเปลีย่นมมุ Pitch 
 = ความเรง่ในการเปลีย่นมมุ Yaw 

lm = ระยะระหวา่งระนาบใบพดักบัจุดศนูย์ถ่วงอากาศยาน 
lp = ระยะระหวา่งสิง่ของบรรทุกกบัจุดศนูย์ถ่วงอากาศยาน 
α = มมุในการบดิของมอเตอร์ 
β = มมุระหวา่งแขนของมอเตอรก์บัตวัมอเตอร์ 
g = ความเรง่เนื่องจากแรงโน้มถ่วงของโลก 
W = Total Weight 
X = Y-axel to Center of mass length 
Y = X-axel to Center of mass length 
wn = Each Weight 
xn = Y-axel to Each mass 
yn = X-axel to Each mass 
M = Bending Moment 
F = แรงกระท าบนคาน 
L = ความยาวของระยะจากจุดหมนุไปยงัแรงกระท า 

 = Bending Stress 
y = ความกวา้งของคาน  
I = Moment of Inertia 
 = Shear Stress 

V = Shear Force 
A = พื้นทีห่น้าตดัของคาน 
Cx = ระยะจากแกน X ของต าแหน่ง Moment of Inertia 
Cy = ระยะจากแกน Y ของต าแหน่ง Moment of Inertia 
a = ขนาดของคานรปูตวั L แบบสมมาตร 
t = ความหน้าของคานรปูตวั L แบบสมมาตร 
y = สว่นต่างระหวา่งระยะ a กบัระยะ Cx หรอื Cy 
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