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บทคัดยอ  
งานวิจัยนี้ เปนการศึกษาเชิงทฤษฎีเกี่ยวกับการวิเคราะหความเร็วและความดันท่ีผิวของวัตถุเชิง 2 มิติ          

จากการไหลของอากาศผานแพนอากาศ 2 ชนิด คือ NACA0015 และ NACA4412 ซึ่งมีมุมปะทะอยูในชวง -10 จนถึง        
30 องศา โดยใชวิธีซอรและวอรเท็กพาเนล 2 วิธี คือ วิธีกําหนดความแข็งแรงของวอรเท็กใหมีคาเทากันทุกพาเนล และวิธี
กําหนดความแข็งแรงของวอรเท็กใหแตละพาเนลไมคาเทากัน โดยท้ังสองวิธีจะเปนไปตามเงื่อนไขของ Kutta สําหรับวิธีท่ี
สองนั้น จะตองอาศัยเทคนิคในการสรางความสัมพันธระหวางความแข็งแรงของวอรเท็กแตละพาเนลในการเพ่ิมจํานวน
สมการใหเทากับตัวแปรอิสระ จากผลลัพธท่ีได จะพบวา วิธีแรกน้ัน จะใหสัมประสิทธิ์ความดันใกลเคียงกับผลลัพธจาก
โปรแกรม X-Foil เปนอยางมาก โดยมีความคลาดเคล่ือนไมเกิน 3 เปอรเซ็นต และจะลดลงเรื่อยๆ เมื่อใชจํานวนพาเนลท่ี
มากขึ้น แตเมื่อเปรียบเทียบกับผลการทดลองแลว จะพบวา วิธีท่ีสองนั้น จะใหผลลัพธท่ีใกลเคียงกับผลการทดลองมากกวา
วิธีแรกและโปรแกรม X-Foil นอกจากนี้ ยังไดนําเสนอคาความแข็งแรงของวอรเท็กท่ีพาเนลตางๆ สําหรับวิธีท่ีสองไวใน
บทความวิจัยนี้ดวย  
คําหลัก: การไหลศักย, แพนอากาศ, วิธีซอรสและวอรเท็กพาเนล 
 
Abstract 
 This research presents a theoretical study on two source-and-vortex panel methods for incompressible 
potential flows over airfoil profiles of NACA0015 and NACA4412 with the angle of attack of -10 to 30 degree.  
The first method is that the vortex strengths of all panels are equal and the other method is that the vortex 
strengths of all panels are unequal. The Kutta condition is applied to both methods. Moreover, for the second 
method, the linear function is used to predict the vortex strengths for making up the necessary equations. From 
the results, the first method gives a good prediction that agrees well with the X-Foil program. The percentage 
error is lower than 3% and it decreases with an increasing of number of panels. However, the comparisons with 
the experimental data of lift coefficient show that the second methods give the better prediction. Additionally, the 
vortex strengths of all panels by the second method are shown in this literature. 
Keywords: Airfoil, Potential flow, Source-and-vortex panel method 
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1. บทนํา 
วิธีซอรสและวอรเท็กพาเนล (Source-and-Vortex 

panel method) เปน วิธีบาวดาร่ีเอเลเมนต (Boundary 
element method) ท่ีไดจากการแกสมการตอเนื่องสําหรับ
การไหลศักยอัดตัวไมไดผานวัตถุเชิงสองมิติ ในป พ.ศ. 
2556 กิจจาและคณะ [1] ไดพัฒนาแบบจําลองทาง
คณิตศาสตรสําหรับทํานายสมบัติของของไหลที่ไหลผาน
วัตถุเชิงสองมิติ โดยแบบจําลองดังกลาวอยูบนพ้ืนฐานของ
วิธีซอรสและวอรเท็กพาเนล แตใชวิธีทับซอนในการนํา 
พาเนลท้ังสองชนิดมารวมกัน ในป พ.ศ. 2557 นันทพนธ
และคณะ [2] ไดพัฒนาแบบจําลองทางคณิตศาสตร
ตอเนื่องจากงานวิจัยของกิจจาและคณะ [1] โดยใชวิธีการ
กําหนดคาความแข็งแรงของวอรเท็กใหเทากัน แลวอาศัย
เง่ือนไขของ Kutta ในการแกสมการ จากผลลัพธท่ีได 
พบวา แบบจําลองท่ีพัฒนาขึ้นนี้ ใหผลลัพธตรงกับ Mason 
[3] แตยังมีความแตกตางจากโปรแกรม X-Foil [4] ท่ีถูก
พัฒนาโดย MIT นอกจากนี้ วิธีพาเนล (Panel method) 
ยังถูกพัฒนาอยางตอเนื่องโดยคณะนักวิจัยอื่นๆ [5-10] 
โดยสวนใหญจะเนนไปท่ีการพัฒนาวิธีบาวดารรี่เอเลเมนต 
รวมถึงการพัฒนาเทคนิคตางๆ ท่ีใชในการแกสมการ
ตอเนื่อง อยางไรก็ดี ในปจจุบันนี้ โปรแกรมท่ีอยูบน
พ้ืนฐานของวิธีพาเนลที่ไดรับความนิยมมากที่สุด ก็คือ X-
Foil ของ MIT ซึ่งเปนโปรแกรมที่สามารถดาวโหลดไดฟรี
ในเว็บไซตของ MIT นั่นเอง จากการทดสอบรันโปรแกรม 
X-Foil เพ่ือหาคา CD และ CL พบวา คาท่ีไดจากโปรแกรม  
X-Foil รวมถึงแนวโนมของคาดังกลาว ยังมีความแตกตาง
จากผลการทดลองอยูมาก ทําใหการพัฒนาแบบจําลอง
ทางคณิตศาสตรสําหรับวิธีพาเนลก็ยังคงถูกวิจัยอยาง
ตอเนื่องจนถึงปจจุบัน 

ดังนั้น ในงานวิจัยนี้ จะเปนการพัฒนาแบบจําลองทาง
คณิตศาสตรสําหรับวิธีซอรสและวอรเท็กพาเนล โดยจะมี
ท้ังการกําหนดคาความแข็งแรงของวอรเท็กใหคงท่ีและ
แปรเปลี่ยนคาความแข็งแรงวอรเท็กแตละพาเนล แลว
อาศัยเง่ือนไขของ Kutta และวิธีเชิงตัวเลขในการแก
สมการท่ีได แพนอากาศที่จะใชในการศึกษาครั้งนี้ ไดแก 
NACA 0015 และ NACA 4412 ท่ีมุมปะทะในชวง -10 
จนถึง 30 องศา โดยคณะผูวิจัยคาดหวังวา แบบจําลองท่ี
พัฒนาขึ้นนี้ จะใหผลลัพธ ท่ีใกล เคียงกับการทดลอง
มากกวาแบบจําลองที่ตีพิมพไปแลวในอดีตของนักวิจัย
ทานอื่นๆ รวมถึงจะเปนแนวทางหนึ่ง ท่ีนําเสนอเทคนิคใน

การกําหนดคาความแข็งแรงของซอรสและวอรเท็กท่ี
เหมาะสม  

  
2. ทฤษฎี 

 ในการพิจารณาการไหลศักยอัดตัวไมไดใน 2 มิติ  
จะ เริ่ มจากการพิจารณา  รูปแบบการไหล พ้ืนฐาน             
3 รูปแบบ คือ สมการการไหลแบบสม่ําเสมอซึ่งมีความเร็ว
ของของไหลเปน Vinf, การไหลแบบซอรส และ การไหล
แบบวอรเท็ก ดังตอไปนี้ 
 
2.1 การไหลแบบสม่ําเสมอ    
 การไหลแบบสม่ําเสมอ เปนการไหลที่ความเร็วของ
ของไหลในหนาตัดหนึ่งๆ มีคาเทากันท้ังหมด โดยสมการ
ศักยของการไหล (Potential function) จะเปนไปตาม
สมการท่ี 1 
 

 xvinf=φ     … (1) 
 
2.2 การไหลแบบซอรส    

การไหลแบบซอรส เปนการไหลออกจากจุดหยุดนิ่ง
จุดหนึ่ งในแนวรัศมี ทุกทิศทาง โดยสมการศักยของ      
การไหลจะเปนไปตามสมการที่ 2  
 

 rln
2π
λφ =    … (2) 

 
2.3 การไหลแบบวอรเท็ก    
 การไหลแบบวอรเท็ก เปนการไหลหมุนวนเปน
วงกลมรอบจุดหยุดนิ่ งจุดหนึ่ ง โดยสมการศักยของ      
การไหลจะเปนไปตามสมการที่ 3 
 

 θ
π
γφ

2
=     … (3) 

 
จากรูปแบบการไหลพ้ืนฐานท้ัง 3 รูปแบบ เมื่อนํา 

ซอรสมารวมเขากับวอรเท็ก แลวนํามาเรียงตอกันเปน
พาเนล ก็จะไดรูปแบบการไหลที่มีชื่อเรียกวา ซอรสและ
วอรเท็กพาเนล และเมื่อนําพาเนลของการไหลมาเรียงตอ
กันเปนรูปวัตถุใดๆ แลวรวมเขากับการไหลแบบสม่ําเสมอ 
ก็จะสามารถใชจําลองลักษณะการไหลของของไหลผาน
วัตถุนั้นๆ ได  
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3. แบบจําลองทางคณิตศาสตร 

 วิธีซอรสและวอร เ ท็กพาเนล  หรือ วิธีบาวดารี่       
เอเลเมนต ไดจากการนํารูปแบบการไหลพื้นฐานซอรสรวม
เขากับรูปแบบการไหลพื้นฐานวอรเท็ก แลวนํามาเรียงเปน
พาเนล จากนั้น จึงนํารูปแบบการไหลสม่ําเสมอเขามา
รวมเขาไปดวย ก็จะสามารถจําลองการไหลศักยอัดตัว
ไมไดผานวัตถุเชิง 2 มิติ ได  
 พิจารณาสมการท่ี 2 และ 3 ซึ่งเปนสมการศักยของ    
การไหลของซอรสและวอร เ ท็ก  ตามลําดับ  เมื่ อนํา        
ซอรสมารวมเขากับวอรเท็ก แลวนําซอรสและวอรเท็กท่ีได 
มาเรียงตอกันเปนพาเนล 1 พาเนล ก็จะแสดงสมการศักย
ของการไหลของซอรสและวอรเท็กพาเนล 1 พาเนล      
ไดดังนี้ 
 

 
( ) dsrdsyx iii ∫∫ += θ

π
γ

π
λφ

2
ln

2
,  … (4) 

 
 จากนั้น  เมื่ อนําซอรสและวอร เ ท็กพาเนลท่ีได         
มาเรียงตอกันเพ่ือจําลองรูปรางของวัตถุใดๆ แลวจึงนํา
การไหลสม่ําเสมอผสมเขากับซอรสและวอรเท็กพาเนลท่ี
เรียงตอกันเปนวัตถุดังกลาว ก็จะสามารถจําลองการไหล
ของของไหลผานวัตถุนั้นๆ ได โดยสมการศักยของ     
การไหลท่ีได จะเปนไปตามสมการที่ 5 
 

( ) jij

m

j
jij

m

j

j
iii dsdsrxvyx ∫∑∫∑

==

++= θ
π
γ

π
λ

φ
11

inf 2
ln

2
,  

      … (5) 
 
 เนื่ องจาก  การไหลผานวัตถุเปนการไหลศักย        
อัดตัวไมได ดังนั้น เมื่อหาอนุพันธของสมการที่ 5 เทียบ
กับเวกเตอรปกติ (Normal vector) จึงมีคาเทากับศูนย 
ดังตอไปนี้ 
 

jij
i

m

j
jij

i

m

j

j
i ds

n
dsr

n
v ∫∑∫∑ ∂

∂
+

∂
∂

+=
==

θ
π
γ

π
λ

β
11

inf 2
ln

2
cos0     

     … (6) 
 

จากสมการท่ี 6 จะสามารถเขียนใหอยูในรูปแบบ
งายๆ ไดดังนี้ 
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โดยท่ี 
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     … (8)
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π

λ
λ

2
j
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สมการท่ี 7 สามารถถูกเขียนใหอยูในรูปของสมการ
เมตริกซไดดังนี้  
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… (12) 
 
 โ ด ย ใ น ง า น วิ จั ย ข อ ง คณ ะ ผู วิ จั ย ท่ี ผ า น ม า               

จะกําหนดให  γ′1 = γ′2 = γ′3 = … = γ′m และในการแก

สมการท่ี 12 เพ่ือหาความแข็งแรงของซอรสและความ

แข็งแรงของวอรเท็กน้ัน จําเปนท่ีจะตองอาศัยเง่ือนไขของ 

Kutta ซึ่งจะเปนความสัมพันธระหวางความเร็วดานบน

และดานลางท่ีปลายวัตถุ ดังแสดงในรูปท่ี 1 
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รูปท่ี 1 เง่ือนไขของ Kutta 

จากรูปท่ี 1 ตามเง่ือนไขของ Kutta จะไดวา 

lowertuppert vv ,, =    … (13) 

lowertloweruppertupper evev ,,
vvvv ⋅−=⋅  … (14) 

โดย upperte ,
v  และ lowerte ,

v  คือเวกเตอรหนึ่งหนวยท่ีขนาน

กับพาเนลที่กําลังพิจารณา โดยมีทิศทางตามเข็มนาฬิกา 

upperv และ lowerv หาไดจากสมการตอไปนี้ 

22
yvxvv +=    … (15) 

 
โดยท่ี 
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 อยางไรก็ตาม จากสมการท่ี 12 จะพบวา จํานวนตัว

แปรที่ไมทราบคา คือ  λ′1, λ′2, λ′3, … λ′m และ γ′1, 
γ′2, γ′3, …, γ′m มีจํานวนมากกวาจํานวนสมการทั้งหมด 
(m+1) ดังนั้น ในงานวิจัยนี้ นอกจากจะศึกษาในกรณีท่ี γ′1 
= γ′2 = γ′3 = … = γ′m = γ′ แลว ยังจะมีการกําหนดคา
ความแข็งแรงของวอรเท็ก (γ′) ใหมีคาเพ่ิมขึ้นตามฟงกชั่น
เชิงเสนจากพาเนลดานบนสุดจนถึงพาเนลดานหลังสุดและ
จากพาเนลดานลางสุดจนถึงพาเนลดานหลังสุด นั่นก็คือ 
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… (18) 
 
 โดย iu = 0, 0, …, 1, 2, 3, …, Zu และ iu = 0, 0, 
…, 1, 2, 3, …, ZL และ Zu คือ จํานวนพาเนลดานบน และ 
ZL คือ จํานวนพาเนลดานลาง  
 สําหรับการวิเคราะหความดันนั้น จะนําเสนอใหอยูใน
รูปของตัวแปรไรหนวย คือ สัมประสิทธิ์ของความดัน หรือ 
cp ซึ่งคํานวณไดจากสมการตอไปนี้ 
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1            … (19) 

 
 จากแบบจํ าลองทางคณิตศาสตรดั งกล าว         

จะสามารถนําไปสูการเขียนโปรแกรมภาษา BASIC 
ประกอบกับใชโปรแกรม Microsoft Excel 365 ซึ่งจะชวย
ใหการคํานวณทําไดอยางแมนยําและรวดเร็วย่ิงขึ้น      

 
4. ผลลัพธและการวิเคราะห 

ในงานวิจัยนี้ แพนอากาศท่ีถูกใชในการศึกษา
ประกอบไปดวย NACA 0015 และ NACA 4412 ดังแสดง
ในรูปท่ี 2 โดยอาศัยขอมูลคูลําดับของแพนอากาศสืบคน
ไดจาก UIUC Airfoil Coordinates Database [11] โดยมุม
ปะทะ (Angle of attack) ท่ีใชในการศึกษา คือ -10, 0, 10, 
20, 30 องศา ในการศึกษาน้ัน จะเริ่มตนจากการสราง
ซอรสและวอรเท็กพาเนล ตามอาศัยคูลําดับท่ีปรากฏอยูใน
ฐานขอมูล และจะสรางพาเนลเสริมท่ีปลายดานทายของ
แพนอากาศ เพ่ือกําจัดผลกระทบจากการไหลยอนกลับท่ี
พาเนลดานปลาย 
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           (2.2) NACA 4412 

    รูปท่ี 2 รูปรางของแพนอากาศที่ใชในการศึกษา 
 

4.1 การเปรียบเทียบกับงานวิจัยในอดีต 
ความดันท่ีผิวของแพนอากาศจะถูกนําเสนอใหอยูใน

รูปของตัวแปรไรหนวย คือ สัมประสิทธิ์ของความดัน 
(Pressure coefficient) หรือ cp ซึ่งมีคาเปนไปตามสมการ
ท่ี 20 ดังนี้ 

 

 
2
inf

inf

5.0 v
PPcp ρ

−
=             … (20) 

 
 ในป พ.ศ. 2557 นันทพนธ [2] ซึ่งเปนคณะผูวิจัยชุด
ท่ีแลวจากมหาวิทยาลัยบูรพา ไดเปรียบเทียบผลลัพธท่ีได
กับ Mason [3] ซึ่งพบวา ผลลัพธท่ีไดมีคาใกลเคียงกัน   
แตมีความแตกตางจากผลลัพธจากโปรแกรม X-Foil [4] 
ถึง 23 เปอรเซ็นต  
 ดังนั้น คณะผูวิจัยจึงพัฒนาโปรแกรมอยางตอเนื่อง 
จาก กิจจา [1], นันทพนธ [2] จนถึงงานวิจัยปจจุบันนี้   
โดยในรูปท่ี 3 แสดงการเปรียบเทียบผลลัพธท่ีไดกับ
โปรแกรม X-Foil ซึ่งถูกพัฒนาโดย Massachusetts 
Institute of Technology [2] ในป ค.ศ. 2013 สําหรับ 
NACA 0015 ซึ่งมีมุมปะทะตางๆ กัน ตั้งแต 0 องศา 
จนถึง 30 องศา โดยจากผลลัพธท่ีไดจะพบวา คาท่ีไดมีคา
ใกลเคียงกันอยางมาก โดยมีความผิดพลาดไมเกิน 3 
เปอรเซ็นต  
 

 
 ในรูปท่ี 4 แสดงการเปรียบเทียบผลลัพธท่ีไดกับ
โปรแกรม X-Foil สําหรับ NACA4412 ซึ่งมีมุมปะทะ
เทากับ -10, 0, 10, 20, และ 30 องศา ตามลําดับ โดยจะ
พบวา  
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(3.1) มุมปะทะเทากับ 0 องศา 
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(3.2) มุมปะทะเทากับ 10 องศา 
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(3.3) มุมปะทะเทากับ 20 องศา 
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(3.4) มุมปะทะเทากับ 30 องศา 

 

รูปท่ี 3 การเปรียบเทียบกับ X-Foil สําหรับ NACA0015 
  

ผลลัพธท่ีไดจากโปรแกรมที่พัฒนาขึ้นนี้ จะมีคาใกลเคียงกับ
โปรแกรม X-Foil [4] เปนอยางมาก โดยจะมีความ
คลาดเคล่ือนของ Cp สูงสุดไมเกิน 1.8 แตถาใชพาเนล
เทากันแลว ผลลัพธก็จะย่ิงมีคาใกลกันมากยิ่งขึ้น โดยจะมี
ความคลาดเคล่ือนของ Cp สูงสุดไมเกิน 0.2 แตก็จะใชเวลา
ในการรันโปรแกรมนานกวามากเชนกัน 
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(4.1) มุมปะทะเทากับ -10 องศา 
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(4.2) มุมปะทะเทากับ 0 องศา 
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(4.3) มุมปะทะเทากับ 10 องศา 
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(4.4) มุมปะทะเทากับ 20 องศา 
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(4.5) มุมปะทะเทากับ 30 องศา 

 

รูปท่ี 4 การเปรียบเทียบกับ X-Foil สําหรับ NACA4412 
 
 นอกจากนี้ ในรูปท่ี 3 และ 4 จะพบวา Cp ดานลางจะ
มีคามากกวาดานบน ยกเวน NACA0015 ท่ีมุมปะทะ 0 
องศา ซึ่ง Cp ดานบนและดานลางมีคาเทากัน อีกท้ัง        
เมื่ออากาศไหลผานแพนอากาศท้ังสองชนิด ความดันจะ
ลดลงอยางรวดเร็ว (Cp ติดลบมากท่ีสุด) ในบริเวณสวน
โคงดานบนและดานลางสุดของแพนอากาศ  
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ท้ังนี้ เนื่องจาก ในบริเวณดังกลาว พ้ืนท่ีหนาตัดของแพน
อากาศซ่ึงกีดขวางการไหลของอากาศจะมีคามากท่ีสุด ทํา
ใหความเร็วของอากาศมีคาสูงท่ีสุดในบริเวณดังกลาว และ
เปนผลให    ความดันลดลงมากท่ีสุดนั่นเอง ในทํานอง
เดียวกัน เมื่อแพนอากาศเอียงทํามุมกับแนวระดับหรือมี
มุมปะทะเปน 10, 20 และ 30 องศา จะทําใหจุดสแตก
เนชั่น (Stagnation point) ซึ่ง Cp มีคาเทากับศูนย 
เปล่ียนไป โดยจากรูปท่ี 3 และ 4 จะพบวา จุดสแตกเนชั่น
จะยายมาอยูดานลางของแพนอากาศเล็กนอย ซึ่งจะสงผล
ใหพ้ืนท่ีการกีดขวางการไหลซึ่งพิจารณาเทียบกับจุดสแตก
เนชั่นมีคาเปล่ียนไป บริเวณที่มีพ้ืนท่ีกีดขวางการไหล
ดังกลาวมากที่สุด ก็จะมีความเร็วมากท่ีสุด แตจะมี Cp 
นอยท่ีสุดนั่นเอง 
 
4.2 การเปรียบเทียบกับผลการทดลอง 
 ในงานวิจัยท่ีผานมา นันทพนธ [2], Mason [3] และ 
X-Foil [4] จะกําหนดคาความแข็งแรงวอรเท็กใหคงท่ี แลว
อาศัยเง่ือนไขของ Kutta เพ่ือสรางสมการใหไดจํานวน
เทากับจํานวนตัวแปรอิสระทั้งหมด ซึ่งในความเปนจริง
แลว ลักษณะการหมุนวนที่เกิดขึ้นในแตละพาเนลจะมี
ความแตกตางกัน ดังนั้น ในงานวิจัยนี้ จึงอาศัยเทคนิคใน
การ กําหนดค าความแข็ งแรงพา เนลให มี ลักษณะ
แปรเปล่ียนเปนไปตามสมการเชิงเสน แลวศึกษาผลลัพธท่ี
ไดเทียบกับโปรแกรมและผลการทดลองในอดีต 
 ในรูปท่ี 5 แสดงการเปรียบเทียบสัมประสิทธิ์แรงยก
และสัมประสิทธิ์แรงตานของแพนอากาศ NACA0015 
ระหวางผลลัพธท่ีไดจากการกําหนดคาความแข็งแรงวอร
เท็กคงท่ี (โปรแกรมที่พัฒนาขึ้นและ X-Foil) และการ
กําหนดคาความแข็งแรงวอรเท็กแตละพาเนลมีคาไม
เทากัน (โปรแกรมท่ีพัฒนาขึ้น) กับผลการทดลองซึ่งใชอยู
ในปจจุบัน  
 โดยจากรูปท่ี 5.1 จะพบวา สัมประสิทธิ์แรงยกที่ได
จากการกําหนดคาวอรเท็กไมคงท่ี จะใหคาท่ีใกลเคียงกับ
ผลการทดลองมากกวา อีกท้ังยังมีแนวโนมเปนไปใน
ทิศทางเดียวกัน 
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         (5.1) Lift coefficient 
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         (5.2) Drag coefficient 

 

  รูปที่ 5 การเปรียบเทียบกับผลการทดลอง (NACA0015) 
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         (6.1) Lift coefficient 
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          (6.2) Drag coefficient 

 

รูปท่ี 6 การเปรียบเทียบกับผลการทดลอง (NACA4412) 
 
 อยางไรก็ตาม จากรูปท่ี 5.2 จะพบวา สัมประสิทธ์ิ
แรงตานท่ีไดจากโปรแกรมไมวาจะเปนโปรแกรมที่
พัฒนาขึ้นหรือ X-Foil มีคาแตกตางจากผลการทดลองเปน
อยางมาก อีกท้ังแนวโนมก็ไมเปนไปในทิศทางเดียวกัน 
ท้ังนี้ เนื่องจากแรงตานท่ีเกิดขึ้นจริงท่ีแพนอากาศไดรับ    
มีท้ังแรงเสียดทานท่ีผิวและความดันท่ีแตกตางกันระหวาง
ดานหนากับดานหลัง ซึ่งวิธีพาเนลที่พัฒนาขึ้นนี้ รวมถึง 
X-Foil ยังไมสามารถทํานายแรงเสียดทานท่ีผิวได ทําให
ผลลัพธท่ีไดมีความแตกตางกันมาก อีกท้ังยังมีแนวโนมท่ี
แตกตาง 
 ในรูปท่ี 6 ก็เชนเดียวกัน สัมประสิทธิ์แรงยกท่ีไดจาก
โปรแกรมที่พัฒนาขึ้นโดยการแปรเปล่ียนคาความแข็งแรง
วอรเท็กซใหผลลัพธท่ีใกลเคียงกับผลการทดลองมากกวา 
X-Foil แตเมื่อมุมปะทะมากกวา 20 องศาขึ้นไปแลว      
จะพบวา แนวโนมจะแตกตางกัน ท้ังนี้ เนื่องจากเมื่อมุม
ปะทะของแพนอากาศเพ่ิมมากขึ้น อากาศบริเวณดานหลัง
ของแพนอากาศจะเกิดการหมุนวนอยางไรรูปแบบ          
มากตามไปดวย ซึ่งการหมุนวนในลักษณะนี้ จะทําให 
แพนอากาศเริ่มเขาสูสภาวะไรเสถียรภาพมากยิ่งขึ้นนั่นเอง 
ในขณะที่ สัมประสิทธิ์แรงตานท่ีไดจากโปรแกรมและผล
การทดลองนั้น มีความแตกตางกันอยางมาก ดังสาเหตุท่ี
ไดอธิบายไปแลว 
 จากรูปท่ี 5 และ 6 ทําใหสามารถสังเกตไดวา วิธี
พาเนลจะสามารถใชทํานายสัมประสิทธิ์แรงยกไดดี ในชวง
ของมุมปะทะไมเกิน 20 องศา แตไมเหมาะสมท่ีจะใชใน
การทํานายสัมประสิทธิ์แรงตาน 
 

 
4.3 ความแข็งแรงของซอรสและวอรเท็กซ 

 ในรูปท่ี 7 และ 8 แสดงคาความแข็งแรงซอรสและ 
คาความแข็งแรงวอรเท็กสําหรับ NACA0015 และ 
NACA4412 ตามลําดับ โดยจะสังเกตวา แกน –y จะอยู
ดานบน ในขณะท่ีแกน +y จะอยูดานลาง เพ่ือใหคา
ดานบนเปนคาของพาเนลที่อยูดานบนของแพนอากาศ 
และคาดานลางเปนคาของพาเนลที่อยูดานลางของแพน
อากาศ ยกเวนท่ีมุมปะทะเปน -10 คาความแข็งแรง
ดานบนจะสูงกวาดานลาง จึงใชแกนตามปกติ 

 นอกจากน้ี จะพบวา คาความแข็งแรงวอรเท็กจะมี 
คาไมคงท่ี ซึ่งสังเกตไดจากรูปท่ี 7 และ 8 โดยคาความ
แข็งแรงวอรเท็กจะมีคาเปนศูนยสําหรับพาเนลดานหนา 
และจะมีคามากขึ้น (เมื่อไมสนใจเครื่องหมายบวกหรือลบ
ซึ่งบงบอกถึงทิศทางการหมุน) จากพาเนลสูงสุดหรือตํ่าสุด 
จนถึงพาเนลดานหลังสุด แตอยางไรก็ตาม สําหรับ    
ความแข็งแรงวอรเท็กในพาเนลเดียวกันแลว จะมีคาคงที่  
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   (7.1) มุมปะทะ 0 องศา 
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   (7.2) มุมปะทะ 30 องศา 

รูปท่ี 7 ความแข็งแรงซอรสและวอรเท็กสําหรับ NACA0015 
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(8.1) มุมปะทะ -10 องศา 
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(8.2) มุมปะทะ 0 องศา 
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(8.3) มุมปะทะ 30 องศา 

รูปท่ี 8 ความแข็งแรงซอรสและวอรเท็กสําหรับ NACA4412 
 
 นอกจากนี้  จะพบวา  ความแข็งแรงซอรสของ     
แพนอากาศดานบนจะเปนลบ ในขณะท่ีความแข็งแรงซอร
สของแพนอากาศดานลางจะเปนบวก โดยคาความ
แข็งแรงท่ีเปนลบจะหมายถึง ลักษณะของพาเนลจะเปน
ซินค (Sink panel) คือ เปนพาเนลท่ีดูดของไหลเขาสู
พาเนลนั่นเอง สวนความแข็งแรงวอรเท็กก็เปนไปใน
ลักษณะเดียวกัน คือ ดานลางจะมีคามากกวาดานบน โดย
คาท่ีเปนบวกจะหมายถึงการหมุนตามกฏมือขวานั่นเอง 
 

 
 

5. สรุป 
ในงานวิจัยนี้ ไดศึกษาและสรางแบบจําลองทาง

คณิตศาสตรเพ่ือใชทํานายความดันท่ีผิวของแพนอากาศ 
โดยอาศัยวิธีซอรสและวอรเท็กพาเนล โดยแบบจําลองท่ี
สรางขึ้นนี้ มีความแตกตางจากงานวิจัยในอดีต โดยจะมี
การแปรเปลี่ยนคาความแข็งแรงวอรเท็กใหเปนไปตาม
ฟงกชั่นเชิงเสน จากการประยุกตใชแบบจําลองดังกลาว
กับแพนอากาศ NACA 0015 และ NACA 4412 ได 
ผลสรุปดังนี้ 

5.1 สําหรับแบบจําลองท่ีใชคาวอรเท็กคงที่ สามารถ
ใชทํานายความดันท่ีผิวของแพนอากาศทั้งชนิดสมมาตร
และไมสมมาตรไดอยางมีประสิทธิภาพ ตามหลักทฤษฎีท่ี
ปรากฏในปจจุบัน อีกท้ังยังใหผลลัพธตรงกับโปรแกรมที่
ใชอยูในปจจุบัน 

5.2 สําหรับแบบจําลองท่ีใชคาวอรเท็กแปรเปล่ียน
ตามฟงกชั่นเชิงเสน สามารถใชทํานายความดันท่ีผิวของ
แพนอากาศและสัมประสิทธิ์แรงยกทั้งชนิดสมมาตรและไม
สมมาตรไดอยางมีประสิทธิภาพมากย่ิงขึ้น โดยใหผลลัพธ
ดีกวาแบบจําลองท่ีใชคาวอรเท็กคงที่ 

5.3 สําหรับแพนอากาศสมมาตร ท่ีมุมปะทะเทากับ
ศูนย ความแข็งแรงของวอรเท็กจะมีคาเทากับศูนย ซึ่งทํา
ใหสามารถประยุกตใชวิธีซอรสพาเนลท่ีใชงานไดงายกวา
กันเปนอยางมาก ในการทํานายความเร็วและความดันท่ี
ผิวของแพนอากาศแบบสมมาตรได 

5.4 สําหรับแพนอากาศแบบไมสมมาตร รวมถึงแพน
อากาศแบบสมมาตรที่มุมปะทะอื่นๆ ความแข็งแรงของ
วอรเท็กจะข้ึนอยูกับลักษณะความโคงของแพนอากาศ 
จุดสแตกเนชั่น และมุมปะทะ โดยแพนอากาศท่ีมีความโคง
มากกวาจะมีความแข็งแรงของวอรเท็กมากกวา 
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7. รายการสัญลักษณ 
C ระยะคอรด (m) 
i ลําดับของพาเนลจากดานบนหรือดานลาง 
m จํานวนพาเนล 
n แกนปกติซึ่งตั้งฉากกับพาเนล 
r ระยะหางระหวางพาเนล (m) 
s ความยาวของพาเนล (m) 
v ความเร็ว (m s-1) 
vinf  ความเร็วกอนปะทะแพนอากาศ (m s-1) 
x ระยะในแนวราบ (m) 
ZL  จํานวนพาเนลดานลาง 
Zu  จํานวนพาเนลดานบน 
θ มุมของการไหลเทียบกับแกน x 
β มุมระหวางแกน x กับแกน n  
φ ฟงกชั่นศักยของการไหล 
λ ความแข็งแรงของซอรส 
γ ความแข็งแรงของวอรเท็กซ 
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