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บทคัดย่อ 
 

บทความน้ีน าเสนอการศึกษาและวิเคราะห์ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์สถิตของจรวดขนาดเส้นผ่าน
ศูนย์กลางขนาด 2.75 น้ิว ในย่านความเร็วเหนือเสียง โดยใช้โปรแกรมค านวณอากาศพลศาสตร์ของไหล 
(Computational Fluid Dynamics, CFD) การไดม้าซ่ึงความเขา้ใจอากาศพลศาสตร์ของจรวดรวมถึงค่าคุณลกัษณะ
อากาศพลศาสตร์ในย่านความเร็วน้ีเป็นปัจจยัส าคญัของการออกแบบและพฒันาจรวดเพ่ือเพ่ิมสมรรถนะในดา้น
ระยะยิงหวงัผล จากการศึกษาพบว่าผลลพัธ์ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์สถิตท่ีไดจ้ากโปรแกรม CFD โดยใช้
เทอร์บูเลนทโ์มเดล แบบ SST K-ω มีความถูกตอ้งแม่นย  าสูงเม่ือเปรียบเทียบกบัขอ้มูลการทดลองจากแหล่งอา้งอิง 
โดยมีค่าความแตกต่างไม่เกิน 10 %  นอกจากน้ีจากการวิเคราะห์ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ของจรวด              
ท่ีความเร็วปล่อยยิงเร่ิมตน้ (Muzzle Velocity) มคั 1.5 ถึงมคั 3.0 ท่ีมุมปะทะ 0 องศา พบว่าแรงตา้นส่วนใหญ่ท่ีเกิด
ข้ึนมาจาก 2 ส่วนหลกั ๆ คือ ส่วนหัวรบและส่วนหางโคง้ของจรวด ซ่ึงมีค่าประมาณ 35 % และ 27 % ตามล าดบั  
ซ่ึงเป็นผลโดยตรงมาจาก คล่ืนช็อก (Compression Shock) มากไปกว่านั้นยงัพบว่าแรงตา้นจากส่วนทา้ยของจรวด
เป็นผลมาจาก Expansion Wave กบั Recirculation Flow  มีค่าประมาณ 24 % 

 

ค าส าคัญ: อากาศพลศาสตร์ จรวด ความเร็วเหนือเสียง โปรแกรมค านวณพลศาสตร์ของไหล 
 

Abstract 
 

This paper presented the study and analyze the aerodynamics of supersonic 2.75 inch fin-stabilized 
rocket using computational fluid dynamics (CFD). Understanding the aerodynamics of this rocket is the key for 
enhancing the aerodynamic performance which providing a longer range. The study shown that good agreement 
can be observed between CFD (SST K- ω turbulent model) calculations and previous experiment. They are 
within engineering accuracy (10% Difference).  From the aerodynamic analysis over this body, it is found that 
the drag coefficient is mainly from two different components: Warhead pressure drag and wrapped around fins 
pressure drag   (Mainly Due to the Compression Shock Wave). They are about 35% and 27% for Warhead  and 
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fins pressure drag, respectively. In addition, it is also found that the base pressure drag due to the rapid expansion 
waves and recirculation flow is approximately 24 %. 

 

Keywords: Aerodynamics, Computational Fluid Dynamics, Supersonic, Fin-Stabilized Rocket 
  
1.   บทน า 
 จากวิสัยทัศน์กองทัพอากาศท่ีต้องการเป็นกองทัพ 
อากาศชั้นน าในภูมิภาค (One of the Best Air Forces in 
Asian) ตามยทุธศาสตร์กองทพัอากาศ ปี 51-62 ในประเด็น
ยุทธศาสตร์ท่ี 2 เพื่อเสริมสร้างสมรรถนะความพร้อม      
ในการป้องกนัประเทศ เป็นประเด็นหลกัในการสนบัสนุน
ให้บรรลุวิสัยทัศน์กองทัพอากาศอย่าง เป็นรูปธรรม        
โดยก าหนด จุด เน้นด้านการ เส ริมสร้ างนภานุภาพ            
การด าเนินด้านวิจยัและพฒันาการผลิตอาวุธยุทโธปกรณ์
เป็นส่วนหน่ึงในนโยบายท่ีสนับสนุนให้บรรลุวิสัยทัศน์
กองทัพอากาศ โดยเน้นให้มีการด าเนินงานตามแผน     
อย่างต่อเน่ือง ทั้งน้ีเพ่ือให้เกิดการพฒันาและพ่ึงพาตนเอง
อย่างย ัง่ยืน จุดประสงค์หลักในการวิจัยและพัฒนาด้าน
อาวุธ ได้แก่ การออกแบบและสร้างรูปแบบอาวุธให้มี
ศักยภาพสูง สุด เ พ่ือสนับสนุนภารกิจ ท่ีหลากหลาย            
ในทางทหาร โดยทั่วไปอาวุธยุทโธปกรณ์ส่วนใหญ่ท่ีใช ้
ในกองทัพอากาศ  เ ป็น ส่วนหน่ึงของอากาศยาน ท่ี             
ถูกออกแบบให้บินในยา่นความเร็วเหนือเสียง ยกตวัอย่าง
เช่น จรวด (Rocket) ลูกกระสุนปืนใหญ่ ท่ีน าวิถีและ        
ไม่น าวิถี (Guided and Unguided Projectile) เป็นตน้        
ซ่ึงปัจจุบนั จรวดน าวิถีและไม่น าวิถี ลูกกระสุนปืนใหญ่ 
ปืนเล็ก ท่ีใช้ในภารกิจของกองทัพอากาศต้อง พ่ึงพา        
การน าเขา้จากต่างประเทศ  แมว้่าไดมี้การผลิตเพ่ือน ามา   
ใชเ้องภายในกองทพั อาทิเช่น จรวด แต่ยงัขาดในส่วนของ
การวิจัยและพฒันาออกแบบต่อยอดเพ่ือเพ่ิมสมรรถนะ
ความแม่นย  าของจรวดในระยะยงิหวงัผล ซ่ึงขอ้มูลท่ีไดจ้าก
การวิ จั ยพัฒนา ในค ร้ั ง น้ีสาม ารถน าม า เ ป็ นข้อ มู ล
ป ร ะ ก อ บ ก า ร พัฒ น า จ ร ว ด ต้น แ บ บ ข น า ด ต่ า ง ๆ                 
ของกองทพัอากาศ เพ่ือรองรับสนับสนุนในภารกิจระดับ
ยทุธวธีิและยทุธการต่อไป 
 
 

 
 
    ความเขา้ใจในทฤษฎีอากาศพลศาสตร์และการไดม้าซ่ึง
คุณลักษณะอากาศพลศาสตร์ของจรวดในย่านความเร็ว
เหนือเสียงน้ีเป็นปัจจยัส าคญัของการออกแบบและพฒันา
จ ร วด เ พ่ื อ เ พ่ิ มสมร รถนะก า ร ยิ ง ข อ ง อ า วุ ธ  ทั้ ง น้ี                  
ค่าคุณลกัษณะอากาศท่ีไดน้ั้น สามารถน าไปประยุกต์ใช้
เพื่อการควบคุมจรวดให้เป็นรูปแบบการน าวิถีท่ีสามารถ
สร้างความแม่นย  าในการโจมตีและท าลายเป้าหมาย  
อยา่งไรก็ตาม การหาค่าอากาศพลศาสตร์ในย่านความเร็ว
เหนือเสียงมีความยากสลับซับซ้อนเ น่ืองจากอากาศ
พลศาสตร์ในย่านน้ีมีความเก่ียวขอ้งโดยตรงกบัคล่ืนช็อค 
(Shock Wave) คล่ืนขยาย (Expansion Waves) และ        
การหมุนไหลวนของอากาศดา้นหลงั (Circulation Flow)  
ยิ่งไปกว่านั้นอาวุธท่ีมีการหมุนรอบแกนล าตวัในระหว่าง
การเคล่ือนท่ี  อาทิเ ช่น จรวดชนิดหางโค้ง  (Wrapped 
Around Fins) มีความซับซ้อนทางอากาศพลศาสตร์       
เป็นอย่างมาก ดังนั้ นการหาค่าอากาศพลศาสตร์จึงมี      
ความยากท่ีจะไดม้าซ่ึงค่าท่ีมีความถูกตอ้งและแม่นย  าสูง 
 การหาค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ โดยวิธีท่ีนิยมใช้
ในปัจจุบนัมี 3 วิธี [1] ไดแ้ก่ 1) การทดลอง (Experiment) 
2) การค านวณโดยใช้โปรแกรมการค านวณทางอากาศ
พลศาสตร์ (Computational Fluid Dynamics, CFD) และ   
3)  การใช้วิ ธี ก่ึงทดลองก่ึงทฤษฎีการทดลอง (Semi-
Empirical Method) แมว้่าค่าอากาศพลศาสตร์ท่ีได้จาก   
การทดลองจะมีค่ าความถูกต้องมากท่ี สุด  โดยเ ป็น          
การจ าลองการไหลจ ริงของอากาศ  แต่ วิ ธี การ น้ี มี          
ความส้ินเปลืองมากท่ีสุด และใชเ้วลานานท่ีสุด เน่ืองจาก
ต้องเตรียมพร้อมและปรับเทียบอุปกรณ์ในการทดลอง  
ส่วนวธีิการแบบก่ึงทดลองก่ึงทฤษฎี ใชเ้วลาในการค านวณ
เร็วท่ีสุด แต่มีขอ้จ ากดัตรงท่ีไม่สามารถแสดงรายละเอียด
การไหล Flow Visualization ผ่านจุดต่าง ๆ ของโมเดลได ้
ยิ่งไปกว่านั้ นค่าอากาศพลศาสตร์แบบพลวตั (Dynamic 



36  วารสารวชิาการนายเรืออากาศ 
 

  

Aerodynamic Coefficients) อาทิเช่น Magnus Effect       
ไม่สามารถค านวณไดอ้ยา่งถูกตอ้ง  ดงันั้นการค านวณโดย
ใช้โปรแกรม CFD จึงเป็นทางเลือกท่ีเหมาะสมเพื่อ       
ต อบ โ จท ย์ ใ น เ ร่ื อ ง ข อ ง ค ว าม น่ า เ ช่ื อ ถื อ เ ก่ี ย ว กับ                  
ค่าอากาศพลศาสตร์และเวลาท่ีใช้ในการค านวณอย่าง          
สมเหตุผล 
ด้วยเหตุดังกล่าวผูว้ิจัยจึงมีความสนใจท่ีจะศึกษาเพ่ือ

วิเคราะห์หาค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์สถิตของจรวด
ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 2.75  น้ิว ในย่านความเ ร็ว        
เหนือเสียงโดยใช้โปรแกรม CFD เพื่อให้ได้มาซ่ึง
ฐานขอ้มูลท่ีถูกตอ้ง และเป็นประโยชน์ในการออกแบบ
จรวดใหม่ท่ีมีสมรรถนะสูงกวา่ อาทิเช่น มีระยะยิงหวงัผล
มากยิ่ ง ข้ึน รวมถึงสามารถน าค่ า คุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์ท่ีได้ไปประยุกต์ใช้ในการควบคุมจรวดแบบ    
น าวิถีไดต้่อไป โดยจรวดท่ีน ามาศึกษาในงานวิจยัน้ี ไดแ้ก่ 
จรวด Hydra 2.75 inch Mk66 Rocket [2] ซ่ึงปัจจุบนั         
มีบรรจุใช้ในกองทัพอากาศ ยิ่งไปกว่านั้ นจรวดชนิดน้ี        
มีฐานข้อมูลการทดลองการยิงจากแหล่งข้อมูลอ้างอิง       
ซ่ึงเป็นประโยชน์อย่างยิ่งในการศึกษาวิจยัและพฒันาให้ดี
ยิง่ข้ึนต่อไป 
 
2.  ทฤษฎแีละข้อมูลทีเ่กีย่วข้องกบัรูปร่างลกัษณะของจรวด 
      จรวด Hydra 2.75 inch Mk66 Rocket [2] ท่ีถูกเลือกมา
เป็นกรณีศึกษาในคร้ังน้ีเป็นการหาค่าคุณลกัษณะอากาศ
พลศาสตร์โดยใชโ้ปรแกรม CFD  เน่ืองจากมีฐานขอ้มูล  
ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ในยา่นความเร็วเหนือเสียง
ท่ีได้จากการทดลองยิงจริง (Aeroballistics Range)         
จากแหล่งข้อมูลอ้างอิง เ พ่ือใช้ในการเปรียบเทียบกับ
ผลลพัธ์ของ CFD  รูปร่างจรวดท่ีน ามาศึกษาประกอบดว้ย   
3 ส่วนหลกั ไดแ้ก่ 1) ส่วนหัวรบ (Warhead) 2) ส่วนล าตวั
และขบัเคล่ือน (Rocket Motor) และ 3) ส่วนหาง (Tail and 
Fins) ซ่ึงส่วนหัวรบในการศึกษาวิจยัคร้ังน้ีไดเ้ลือกหัวรบ   
2 รูปแบบเพ่ือน ามาเป็นกรณีศึกษา ไดแ้ก่ หวัรบแบบ M261 
และ M151 ตามล าดบั ดังรูปท่ี 1 โดยหัวรบแบบ M261 มี
รูปร่างเป็น Secant Ogive โปรไฟลแ์ละเป็นลกัษณะหัวมน 
(Rounding Nose) ส่วนหัวรบแบบ M151 เป็นหัวรบท่ีมี
รูปแบบ Double Simple Cone โดยส่วนหน้าสุดเป็น

ลกัษณะหัวตดั (Flat Nose) เป็นจุดกระแทกพ้ืนเพ่ือให้
ระบบกระทบแตกท างาน ส าหรับล าตัวจรวด มีขนาด      
เส้นผ่านศูนยก์ลาง 2.75 น้ิว หรือ 70 มิลลิเมตร ความยาว
ตลอดทั้ งล าตัวของจรวดเ ม่ือติดตั้ งหัวรบแบบ M261          
มีความยาว 66.178 น้ิว และความยาวจรวดเม่ือติดตั้งหัวรบ
แบบ M151 เท่ากับ 55.288 น้ิว ดังรูปท่ี 2 ยิ่งไปกว่านั้ น 
จรวดประเภทน้ีใชส่้วนหาง (Tail) เพื่อควบคุมเสถียรภาพ 
(Fin-Stabilized Rocket) โดยลักษณะของส่วนหาง             
มีลกัษณะหางโคง้หรือท่ีเรียกว่า Wrapped Around Fins 
โดยชุดหางสามารถกางออกได้แบบอัตโนมัติ (Folding 
Fins) หลงัจากท าการปล่อยยงิ ดงัรูปท่ี 3 
 

M261 warhead

Mk66 Rocket Motor

M151 warhead

Mk66 Rocket Motor

 
  

รูปที ่1  รูปร่างลกัษณะของจรวด 2.75 น้ิว แบบMK66 
ท่ีบรรจุหวัรบทั้ง  2 ชนิด คือ M261 และ M151 

 

 
รูปที ่2  ขนาดรูปร่างของจรวด 2.75 น้ิว แบบ MK66 
ท่ีบรรจุหวัรบทั้ง  2 ชนิด คือ M261 และ M151 [2] 
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รูปที ่3  รูปร่างลกัษณะดา้นทา้ยล าตวัของจรวด 
2.75 น้ิว ท่ีมี หางโคง้ หรือ Wrapped Around Fin [2] 

 
   จากขอ้มูลอา้งอิง การทดลองการยงิของจรวด Hydra 2.75 
inch Mk66 Rocket [2] พบว่าจรวดมีระยะยิงหวงัผล
ประมาณ 8,000 เมตร และมีความเร็วปล่อยยิงคือ มคั 2.2 
และมีความเร็วอยู่ในช่วง มัค 0.7 ถึง มัค 3.0 ซ่ึงการยิง         
ในระยะแรก ความเร็วของจรวด ยงัเป็นความเร็วเหนือเสียง
และเป็นความเร็วส่วนใหญ่ในการเดินทางถึงเป้าหมายของ
จรวด ซ่ึงช่วงความเร็วย่านน้ีก่อนเข้าสู่ย่าน Transonic      
เ ป็นช่วง ท่ี มีความส าคัญยิ่ งต่อค่ า คุณลักษณะอากาศ      
พลศาสตร์โดยเฉพาะอย่างยิ่งแรงตา้นท่ีเกิดข้ึนกบัตวัจรวด 
หากจรวดท่ีถูกปล่อยยงิในยา่นความเร็วเหนือเสียงน้ีเกิดจาก
การออกแบบเป็นอย่างดี จรวดสามารถลดแรงต้านได ้    
เป็นอย่างดีตั้ งแต่เม่ือเร่ิมปล่อยยิง ระยะยิงหวงัผลท่ีได ้     
จะเพ่ิมข้ึนเป็นหลายเท่าตวั จึงเป็นเหตุผลส าคญัของการ
ศึกษาวิจัยคร้ังน้ี ซ่ึงได้มีการก าหนดขอบเขตการศึกษา
อากาศพลศาสตร์ของจรวดไวใ้นย่านความเร็วเหนือเสียง
เท่านั้น  
 อย่างไรก็ตามอากาศพลศาสตร์ท่ีอยู่ในย่านTransonic   
มีความส าคญัไม่นอ้ย แมว้า่จะมีช่วงความเร็วในยา่นน้ีเพียง 
25 % ของการเดินทาง เพราะอากาศพลศาสตร์ในย่าน 
Transonic มีความสลบัซับซ้อนยิ่งกว่าและแรงตา้นท่ีเกิด
ข้ึนกับกับจ รวด ท่ี เ พ่ิ ม ข้ึ นอย่ า ง ร วด เ ร็ ว  เ น่ื อ ง จ าก
ปรากฏการณ์ท่ีเรียกวา่ Boundary Layer Shock Interaction 
[3] อนัเป็นผลมาจากคล่ืนช็อกฉากเกิดข้ึนบนล าตวัจรวด  
ท าให้มีความดันหลังคล่ืนเพ่ิมข้ึนอย่างฉับพลัน หรือ       
เกิดเกรเดียนท์ความดันต่อต้านท่ีรุนแรงมาก (Strong 
Adverse Pressure Gradient) เป็นผลให้เกิดการไหลแยกตวั
จากชั้นชิดผิว  ยิ่งไปกว่านั้นจรวดท่ีอยู่ในย่านความเร็วน้ี    

มีค่าเสถียรภาพสถิตและพลวตั (Static and Dynamic 
Stability) ท่ีค่อนขา้งเป็นกลาง หรืออาจไม่มีเสถียรภาพเม่ือ
มีมุมปะทะท่ีสูงข้ึน โดยการศึกษาอากาศพลศาสตร์ของ
จรวดในยา่นความเร็ว Transonic นั้นไม่อยูใ่นขอบเขตของ
การศึกษาวจิยัในคร้ังน้ี 
 
3.     วธีิด าเนินการวจิยั 
       3.1 การวเิคราะห์หาค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ 
 ของจรวดโดยใชโ้ปรแกรม CFD 
     ในงานวิจยัน้ี จรวด 2.75 น้ิว จะถูกค านวณเพ่ือหา
ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์สถิต (Static Aerodynamic 
Characteristics) โดยใชว้ิธีการค านวณเชิงตวัเลข (Numerical 
Method) ในรูปแบบของ Finite Volume Method ซ่ึงใช้
โปรแกรม Ansys Fluent CFD [4] โปรแกรมน้ีใชน้ าไปแก้
สมการ จ าลองการไหลของกระแสอากาศแบบของเทอร์บูเลนท ์
Reynolds Averaged Navier-Stokes Equation (RANS)  
ซ่ึงเป็นการไหลในย่านความเร็วเหนือเสียงและการไหล 
มีการอดัตวั (Compressible Flow) ตามสมการท่ี 1 ถึง 3 
แสดงไวด้งัน้ี 
 สมการท่ี 1 กฎอนุรักษม์วล 
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 สมการท่ี 3 กฎอนุรักษพ์ลงังาน 
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 โดย iu~   และ  iu   คือค่าความเร็วเฉล่ีย (Mean 
Velocity) และความเร็วแบบไร้ระเบียบ (Fluctuating 
Velocity) ในแต่ละระนาบ คือแกน (x y z)   คือ Turbulent 
Heat Flux และอธิบายสมการของ การเคล่ือนท่ีของ       
การไหลเทอร์บูเลนท์ซ่ึงมี Turbulent Kinetic Energy และ 
Molecular Diffusion ตามล าดบั  
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จากสมการท่ี  3 พลังงานภายในรวม และเอนทาลปี 
รวมเขียนสมการใหม่ไดด้งัน้ี 

  k
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~~~
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1~~
   และ  k

~
ju~ju~
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~
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จากสมการดงักล่าวขา้งตน้ จะเห็นไดว้า่สมการไม่เป็น
รูปแบบเชิงเส้น (Non-Linear Equations) ซ่ึงมีความ
ซับซ้อนมากและไม่สามารถแก้สมการในรูปแบบของ 
Exact Solution ได ้ดงันั้นจึงจ าเป็นตอ้งแกส้มการในระบบ
เชิงตัวเลข Numerical Method ตามท่ีกล่าวไว้แล้ว            
ในเบ้ืองตน้ ซ่ึงในงานวิจยัคร้ังน้ีค่าอากาศพลศาสตร์สถิต 
ถูกค านวณการไหลใน 2 มิติ (Axis Symmetric Solver) เพื่อ
หาสัมประสิทธ์ิแรงตา้นในมุมปะทะศูนยอ์งศาและ 3 มิติ 
(3D-Solver) เพ่ือหาค่าสัมประสิทธ์ิแรงตา้น แรงยก และ
โมเมนต์รอบจุดศูนยถ่์วงของจรวดในมุมประทะต่าง ๆ     
ยิ่งไปกว่านั้ นผลกระทบจากการหมุนรอบแกนล าตัวต่อ    
ค่าอากาศพลศาสตร์สถิตในรูปแบบ 3 มิติ (Effect of 
Spinning Motion) ผูว้ิจยัไดน้ ามาพิจารณาใชใ้นโปรแกรม
งานวิจยัน้ีดว้ยเช่นกนั ซ่ึงการแพร่ของอากาศในสมการท่ี 1  
ถูกจดัรูปใหม่โดยใชว้ิธีแบบ Roe’s Upwind Flux Splitting 
Method ค่าความแม่นย  าแบบ Second Order Accuracy และ
ส่วน Viscous Fluxes ในสมการท่ี 1 ถูกจดัรูปใหม่โดยใชว้ธีิ
แบบ Central Difference Method  ซ่ึงทา้ยท่ีสุดรูปแบบใหม่
ของทั้งระบบสมการจะแกใ้นรูปแบบของ Implicit Scheme 
มีข้อดีโดยไม้ต้องค านึงถึงเสถียรภาพของการค านวณ      
เชิงตวัเลข Unconditional Stability เป็นการแก้สมการ      
ทั้งระบบ รูปแบบของเทอร์บูเลนท์ท่ีถูกเลือกจ าเป็นตอ้งมี
ความเหมาะสมกบัรูปแบบการไหลเพ่ือความถูกตอ้งแม่นย  า
ในการค านวณหาค่าอากาศพลศาสตร์ โดยเฉพาะในชั้น   
ชิดผิวแบบเทอร์บูเลนท์ (Turbulent Boundary Layer) ซ่ึง   
มีความซับซ้อน ยิ่งไปกว่านั้ น รูปแบบการไหลวนของ
อากาศท่ีเกิดข้ึนบนจรวด (Circulation Flow) ท่ีถูกตอ้ง
ข้ึนอยู่กับ ปัจจัย ในการ เ ลือกชนิดของ รูปแบบของ           
เทอร์บูเลนทเ์ป็นส่วนส าคญั 
       3.1.1   รูปแบบเทอร์บูเลนท ์(Turbulent Model) 
 เ พ่ือแก้สมการ  1  ถึง  3  แบบเชิงตัว เลข      
เทอร์บูเลนท์โมเดลแบบ (SST) k-ω ท่ีถูกเลือกในงานวิจยั
น้ี มีเหตุผลประกอบ 2 ประการ ไดแ้ก่ 

 1)   เทอร์บูเลนท์โมเดลน้ีไดรั้บการยอมรับ 
จาก NASA ว่า มีความถูกต้องแม่นย  าสูงในหลายชนิด   
ของการไหล โดยเฉพาะการไหลท่ีมีความดนัยอ้นกลบัสูง 
(Strong Adverse Pressure Gradient) การไหลแยกตวัของ
อากาศ (Flow Separations) และการไหลในชั้นชิดผิว 
(Boundary Layer) เป็นตน้ 
  2)   เทอร์บู เลนท์โมเดลชนิดน้ีเป็นแบบ
ลูกผสมซ่ึง ถูกออกแบบจากการน า เอาข้อ ดีระหว่าง       
เทอร์บูเลนท์โมเดลแบบ Standard k-ω และเทอร์บูเลนท์
โมเดลแบบตระกูล k-ε กล่าวคือ เทอร์บูเลนท์โมเดลแบบ 
Standard k-ω แกปั้ญหาการไหลไดดี้ในชั้นชิดผิว และขอ้ดี
ของเทอร์บู เลนท์โมเดลแบบตระกูล k-ε ท่ีสามารถ
แกปั้ญหาไดดี้ในชั้นการไหลนอกชั้นชิดผิว จึงเป็นเหตุผล
ส าคญัท่ีท าให้เทอร์บูเลนท์โมเดลชนิดน้ีไดรั้บการยอมรับ
อยา่งกวา้งขวาง 
                    เทอร์บูเลนท์โมเดลแบบ (SST) k-ω เขียน
ในรูปสมการไดด้งัสมการท่ี 4 และ 5 ตามล าดบั ดงัน้ี                                     
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 จากสมการท่ี 4 และ 5  เทอมแรก เทอมท่ี 2 และ
เทอมท่ี 3 ในสมการฝ่ังขวามือ แทน Production of k, ω, 
ตามล าดบั ในขณะท่ีเทอมสุดทา้ยของสมการท่ี 5 คือ Cross-
Diffusion Term นอกจากน้ีเพ่ือสามารถแก้สมการ        
เทอร์บูเลนท์โมเดล แบบ (SST) k-ω ซ่ึงค่าสัมประสิทธ์ิใน
สมการ 4 และ 5 ไดถู้กก าหนดไวด้งัน้ี 
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     ,556.0,09.0k,85.0k    
0d,5.0,075.0           และค่าความหนืด Eddy 

Viscosity )( t  แสดงไดด้งัสมการท่ี 6 ดงัน้ี 
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 จากสมการ 6  หมายถึง ค่าเฉล่ียของอัตราการ
หมุนของการไหล Mean rate of Rotation และ   คือค่า 
Blending Function จากสมการน้ี ตวัแปรของ  สามารถจดั
ใหอ้ยูใ่นรูปสมการไดด้งัสมการท่ี 7 ดงัน้ี 
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และ 072.0t รายละเอียดเพ่ิมเติมของเทอร์บูเลนท์
โมเดลแบบ SST K-ω สามารถคน้ควา้ไดจ้ากแหล่ง ขอ้มูล
อา้งอิงของ Menter [5] 
      3.2 ก ารส ร้ า ง รูปแบบตาข่ า ยรอบจรวด  (Grid 
Generation) 
 เ พ่ือแก้สมการเชิงตัว เลขของสมการ RANS  
รูปแบบตาข่ายท่ีไม่เป็นระเบียบ (Unstructured Grid)       
ได้ถูกสร้างรอบตัวของจรวดโดยใช้โปรแกรม Ansys 
Meshing ดงัรูปท่ี 4 จากภาพแสดงให้เห็นถึงรายละเอียด
ความหนาแน่นของตารางจะอยูบ่ริเวณรอบล าตวัของจรวด
และบริ เวณใกล้ชั้ น ชิดผิวทั้ ง น้ี เ พ่ือสามารถค านวณ
รายละเอียดของกระแสอากาศไหลวนท่ีทา้ยของจรวดและ
สามารถค านวณรายละเอียดของชั้นชิดผิวแบบเทอร์บูเลนท์
ได ้โดยเฉพาะรายละเอียดของ Laminar Sub Layer ท่ีอยู ่ 
ในชั้นชิดผิวซ่ึงมีความยากและซับซ้อนท่ีจะค านวณได ้
อย่างละเอียด อย่างไรก็ตามเพ่ือให้ค่าความถูกต้องของ    
ชั้ นชิดผิวมีความแม่นย  ามากข้ึนโดยใช้เทอร์บู เลนท ์       
SST k-ω ดงัท่ีกล่าวแลว้ในเบ้ืองตน้ ค่า y+ ท่ีค  านวณได ้ 

ถูกก าหนดให้มีค่าตามเง่ือนไข y+<2 ดงันั้นความห่างของ
รูปแบบตาข่ ายหรือ เซลล์  (Cells)ในชั้ นแรกท่ี ติดกับ          
ผิวอากาศยานจึงมีค่าประมาณ 10–5 mm และส าหรับ      
ชั้นต่อไปของ Cells จะมีอตัราส่วนการยืดออก (Stretching 
Ratio) อยูท่ี่ประมาณ 1.25 
 
 
 
 
 
                            
 
 
 
 
 
รูปที ่4  การสร้างรูปแบบตาข่ายบนจรวด ขนาด 2.75 น้ิว 
 
 เป็นท่ีทราบกันดีว่าจ านวนเซลล์ในการสร้าง
ตารางมีผลกระทบกบัผลลพัธ์ของโปรแกรม CFD ดงันั้น
เพ่ือให้ได้มาซ่ึงค่าท่ีถูกตอ้งแม่นย  าของผลลพัธ์ ไม่มีการ
แปรผนัตามจ านวนเซลล ์จึงสร้างเซลลไ์ว ้3 รูปแบบ ไดแ้ก่ 
1) จ านวนเซลล์ท่ีหยาบ (Coarse Mesh) 2) จ านวนเซลล์
ระดบักลาง (Medium Mesh) และ 3) จ านวนเซลลท่ี์ละเอียด 
(Fine Mesh) ซ่ึงผลลพัธ์ของจ านวนเซลลแ์ต่ละรูปแบบได้
น ามาเปรียบเทียบความแตกต่างระหวา่งเซลลด์งัตารางท่ี 1  
 
ต า ร า ง ที่  1   เ ป อ ร์ เ ซ็ น ต์ ค ว า ม แ ต ก ต่ า ง ข อ ง ค่ า                            
อากาศพลศาสตร์สถิตของของจรวดไดจ้าก  CFD โดยใช ้                           
จ านวนเซลลใ์นระดบักลางเป็นตวัปรับเทียบ 
 

 
 
 

เปอร์เซ็นตค์วามแตกต่าง (%)  

ระหวา่ง Cell  รูปแบบต่าง ๆ  
(ท่ีมุมปะทะ 0 องศา) 

รูปแบบ Cell CD C1 Cm 

Coarse - Medium 2.3 2.32 4 
Medium-Fine 1.2 0.5 1.5 
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         จากตารางท่ี 1 พบว่าจ านวนเซลล์ในระดับกลาง 
Medium Mesh มีค่าความถูกตอ้งเพียงพอต่อการค านวณ  
ดงัจะเห็นไดจ้ากผลลพัธ์ท่ีไดร้ะหวา่งรูปแบบเซลล์ทั้งสอง 
ไดแ้ก่ Medium Mesh และ Fine Mesh นั้นแตกต่างกนั    
นอ้ยมาก ซ่ึงถือไดว้า่จ านวนเซลลไ์ม่มีผลกระทบต่อผลลพัธ์ 
CFD อีกต่อไป แม้จะมีการเพ่ิมจ านวนเซลล์ข้ึนไปอีก 
ดงันั้นจึงไม่มีความจ าเป็นในการเพ่ิมจ านวนเซลล์เพ่ือให้
ไดม้าซ่ึงค าตอบท่ีถูกตอ้ง 
     3.3   เง่ือนไขและขอบเขตการไหล Boundary Conditions 
             การก าหนดเง่ือนไขและขอบเขตการไหลของ
โปรแกรมค านวณอากาศพลศาสตร์ ดังภาพท่ี 5 ขอบเขต 
การไหลเขา้ของอากาศ (Inflow) และขอบเขตการไหลออก
ของอากาศ (Outflow) ถูกตั้งค่าโดยใชอ้า้งอิงค่ามาตรฐาน 
ของความดันบรรยากาศและอุณหภูมิท่ีระดับน ้ าทะเล 
(101325 Pa และ 288 K) ค่า Turbulent Intensity และ       
ค่าอัตราส่วนความหนืด Viscosity Ratio ท่ี Inflow           
ถูกตั้ งค่าเป็น 0.1 % และ 10 ตามล าดับ ท่ีผิวของโมเดล    
ถูกตั้งค่าแบบความเร็วอากาศเป็นศูนย ์No-Slip Condition 
และ อุณหภูมิผิวคงท่ี Isothermal (288 K) 
        ในกรณีท่ีจรวดมีการหมุนรอบตัวเอง เง่ือนไข   
การเคล่ือนท่ีของจรวดในโปรแกรม CFD แบบ Moving 
Wall Condition ถูกตั้งค่าให้หมุนรอบตวัโดยใชอ้ตัราการ
หมุนเท่ากับการทดลองจากแหล่ง ข้อมูลอ้างอิง  คือ           
10 รอบ/วนิาที ซ่ึงทิศทางการหมุนรอบตวัจรวด ดงัภาพท่ี 6 
 

 
 
รูปที ่5 การก าหนดเง่ือนไขและขอบเขตของ โปรแกรม CFD 
 
 
 

 
 
 
 
 

 
รูปที ่ 6 การก าหนดเง่ือนไขและขอบเขตของ โปรแกรม CFD 
 
4.   ผลการวจิยัจากการค านวณด้วยโปรแกรม CFD  
      4.1 เปรียบเทียบความถูกตอ้งของค่าอากาศพลศาสตร์ท่ี
ค านวณจากโปรแกรม CFD กบัการทดสอบจริงของจรวด
จากแหล่งขอ้มูลอา้งอิง (Validation Study) ดงัน้ี 
             4.1.1 ค่าสัมประสิทธ์แรงตา้น (Drag Coefficient, 
CD) 
        ผลการเปรียบเทียบค่าของสัมประสิทธ์ิ     
แรงต้านท่ีได้จากการค านวณด้วยโปรแกรม CFD กับ     
การทดลองของจรวดท่ีติดหัวรบแบบ M261 ดังรูปท่ี 7 
พบวา่ผลลพัธ์ของ CFD มีความถูกตอ้งแม่นย  าน่าเช่ือถือได้
ทางวิศวกรรมศาสตร์ (Engineering Accuracy) โดยมี       
ค่าความแตกต่างไม่เกิน 10 % ทั้งสองวธีิ และความแตกต่าง
ท่ีเกิดข้ึนน้ีอาจเป็นผลมาจากการสมมติการไหลทั้งระบบ
เป็นแบบ เทอร์บูเลนท ์ซ่ึงในความเป็นจริงการไหลจริงของ
อ า ก า ศ ผ่ า น ตั ว จ ร ว ด จ ะ มี ทั้ ง ก า ร ไ ห ล ท่ี เ ป็ น ทั้ ง                    
ลา มินาร์ในช่วงต้นของหัวจรวดแล้ว จึง เป ล่ียนเ ป็น         
เทอร์บูเลนท์ ดังนั้ นแรงเสียดทานท่ีเกิดข้ึนของการไหล  
บนจรวดในความเ ป็นจ ริงอาจน้อยกว่าแบบสมมติ            
ในโปรแกรม CFD ซ่ึงมีหลกัฐานชดัแจง้จากผลลพัธ์ของ
สัมประสิทธ์ิแรงต้านท่ีได้จาก CFD จะมีค่าสูงกว่า      
(Over-Predicted) การทดลองเ กือบตลอดทุกย่าน    
ค ว า ม เ ร็ ว เ ห นื อ เ สี ย ง ท่ี ไ ด้ จ า ก ก า ร ศึ ก ษ า วิ จั ย  
ดงัรูปท่ี 7 
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รูปที ่7 กราฟแสดงสมัประสิทธ์ิแรงตา้นเทียบกบั                      
ความเร็ว (มุมปะทะ 0 องศา) ของจรวด 2.75 น้ิว                

ท่ีติดหวัรบ M261 
   
 รูปท่ี 8 แสดงกราฟการเปรียบเทียบสัมประสิทธ์ิ
แรงต้านเทียบกับความเร็วต่าง ๆ ของจรวดท่ีติดหัวรบ
แตกต่างกันทั้ งสอง ชนิดคือ หัวรบ M151 และ M261     
จากภาพจะเห็นได้ชัดเจนว่าจรวดท่ีติดหัวรบแบบ M261    
มีสัมประสิทธ์ิแรงต้านท่ีต ่ากว่าแบบมีนัยส าคญั 30 - 60 
เปอร์เซ็นตต์ลอดทุกช่วงความเร็วโดยเฉพาะความแตกต่าง
จะ มีค่ าม าก ข้ึน เ ม่ื อความ เ ร็ วของจรวด มีค่ า สู ง ข้ึน            
ทั้งน้ีเน่ืองจากหวัรบ M151 มีลกัษณะ Double Simple Cone 
ท าใหแ้รงตา้นเน่ืองจาก Wave Drag ท่ีมาจาก Compression 
Shocks ท่ีเกิดข้ึนบริเวณหัวจรวดมีก าลงัค่อนขา้งสูงใน  2 
บริเวณ โดยสัมประสิทธ์ิแรงตา้นเน่ืองจาก Wave Drag      
มีค่าเพ่ิมข้ึนเม่ือจรวดมีความเร็วเพ่ิมข้ึน ดังนั้ นการเกิด 
Compression Shock บนส่วนหนา้ของหวัจรวดจึงเป็นปัจจยั
ส าคัญท่ี ช้ีให้เ ห็นว่าจรวดท่ีติดหัวรบแบบ M 151                
มีสมัประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีสูงกวา่จรวดท่ีติดหวัรบแบบ M261 
โดยจะส่งผลต่อสมรรถนะในระยะยงิหวงัผลท่ีต ่ากวา่ 
 เม่ือพิจารณาสัมประสิทธ์ิแรงตา้นในส่วนต่าง ๆ 
ของจรวดท่ีติดหัวรบแบบ M261 ในสภาวะการบินตรง
ระดบัหรือมุมปะทะ 0 องศา ดงัรูปท่ี 9 พบวา่ สัมประสิทธ์ิ
แรงตา้นส่วนใหญ่เกิดข้ึนท่ีบริเวณส่วนหัวของจรวดสูงถึง
ประมาณ 35 % โดยส่วนใหญ่เป็นแรงตา้นเน่ืองจาก Wave 
Drag รองลงมาเป็นแรงต้านเกิดข้ึนท่ีบริเวณส่วนหาง
ประมาณ  27 % ซ่ึงเกิดจาก Compression Shock 

เช่นเดียวกัน อันดับต่อมาเป็น แรงต้านท่ีเกิดข้ึนบริเวณ
ส่วนทา้ยของจรวด หรือ Base Drag ประมาณ 24 % เป็น
แรงตา้นอนัเน่ืองจากการลดลงอย่างฉับพลนัของความดนั
จากการเกิด Expansion Waves ท่ีบริเวณส่วนทา้ยจรวด และ
ล าดบัสุดทา้ยเป็นแรงตา้นท่ีเกิดข้ึนบนล าตวัประมาณ 14 % 
โดยส่วนใหญ่เป็นแรงตา้นเน่ืองจากแรงเสียดทานท่ีบริเวณผิว 
ซ่ึงขอ้มูลการกระจายส่วนของแรงตา้นเหล่าน้ี เป็นประโยชน์
ในการน ามาพฒันาต่อยอดเพ่ือเพ่ิมสมรรถนะของจรวด   
ให้ดียิ่งข้ึนต่อไป ของการเกิด Compression Shock ท่ีส่วน
หวัรบ  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

รูปที ่8  กราฟแสดงการเปรียบเทียบสมัประสิทธ์ิแรงตา้น 
ของจรวด 2.75 น้ิวท่ีติดหวัรบแบบ M261 และ M151        

ท่ีความเร็วต่าง ๆ 

 
  

รูปที ่9 กราฟแสดงการกระจายแรงตา้นของจรวด 
2.75 น้ิว (ความเร็ว Mach 2 มุมปะทะ 0 องศา) 
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 4.1.2 ค่าอนุพนัธ์สมัประสิทธ์ิแรงตั้งฉาก (Normal 
Force Derivative Coefficient, CNa) และจุดศูนยก์ลาง 
ความดนั (Center of Pressure) 
 ผลการเปรียบเทียบค่าของอนุพันธ์ของ
สัมประสิทธ์ิแรงตั้งฉากกบัแนวแกนล าตวั (Normal Force 
Derivative และจุดศูนยก์ลางความดนั (Center of Pressure) 
ท่ีไดจ้ากการค านวณดว้ยโปรแกรม CFD กบัการทดลอง
จรวดท่ีติดหัวรบแบบ M261 ดังรูปท่ี 10 และ 11 พบว่า 
ผลลพัธ์ CFD ของค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกและจุดศูนยก์ลาง
ความดนั (Center of Pressure) มีค่าความถูกตอ้งแม่นย  าสูง
มากเม่ือเทียบกบัผลการทดลอง กล่าวคือ มีค่าความแตกต่าง
ไม่เกิน 8 % ตลอดทุกความเร็วในยา่นความเร็วเหนือเสียงท่ี
ไดจ้ากการศึกษาวจิยั เน่ืองจากแรงยกและโมเมนตท่ี์เกิดข้ึน
ท่ีมุมประทะต ่า เป็นผลมาจากการกระจายตวัของความดนั
รอบบริเวณผิวจรวดเป็นส่วนใหญ่ ซ่ึงโปรแกรม CFD 
สามารถค านวณไดอ้ยา่งถูกตอ้งแม่นย  า และผลลพัธ์ของค่า
อากาศพลศาสตร์ทั้งสองชนิดน้ี มีผลกระทบน้อยมากกับ
การไหลอากาศแบบเทอร์บูเลนทห์รือลามินาร์ 
 

 
             

รูปที ่10 กราฟแสดงความสมัพนัธ์ระหวา่ง อนุพนัธ์ 
สมัประสิทธ์ิแรงตั้งฉากกบัความเร็ว 
ของจรวด 2.75 น้ิวท่ีติดหวัรบ M261 

 
 จากรูปท่ี 10 แสดงการวิเคราะห์เสถียรภาพสถิต
เ บ้ืองต้นในแนวแกนล าตัวของจรวดพบว่า  จรวดมี           
จุดศูนยก์ลางความดนัอยูห่ลงัจุดศูนยถ่์วงของจรวดทั้งล า  

ซ่ึงตามทฤษฎีของจรวดเ น่ืองจากจรวดมีรูปลักษณะ           
ท่ีสมมาตรกนัในเกือบทุกมิติ ท าให้จุดศูนยก์ลางความดัน  
มีค่ าใกล้เ คียงมากกับจุดศูนย์กลางอากาศพลศาสตร์            
ท่ีย่านการบินท่ีมุมปะทะต ่า ดังนั้นจุดศูนยก์ลางความดัน     
จึงเปล่ียนแปลงน้อยมาก เม่ือเทียบกบัมุมปะทะท่ีเพ่ิมข้ึน  
ซ่ึงแตกต่างกบัอากาศยานโดยทัว่ไป กล่าวอีกนัยหน่ึงคือ
เป็นจุดศูนย์กลางอากาศพลศาสตร์นั่นเอง จึงสรุปได้ว่า
จรวดมีเสถียรภาพสถิตในแนวแกนล าตวัซ่ึงสามารถสังเกต
ไดจ้ากจรวดมีจุดศูนยก์ลางความดนัอยูห่ลงัจุดศูนยถ่์วงของ
จรวดทั้งล า โดยมีระยะ Static Margin ประมาณ 6 เท่าของ
ความยาวเสน้ผา่นศูนยก์ลาง ดงัรูปท่ี 11 

     
รูปที ่11 กราฟแสดงความสมัพนัธ์ระหวา่งจุดศูนยก์ลาง 

ความดนักบัความเร็วต่าง ๆ 
 
           4.1.3 การวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์เชิงคุณภาพ
ของการจ าลองการไหลของกระแสอากาศ  ( Flow- 
Visualization) ผา่นจรวดขนาด 2.75 น้ิว 
           จากรูปท่ี 12 แสดงการกระจายความดัน 
บนพ้ืนผิวของอากาศยานในรูปแบบของระดบัสี ในสภาวะ
การบินตรงระดบัท่ีมุมปะทะ 0 องศา จากภาพแสดงให้เห็น
ท่ีมาของการเกิดแรงตา้นในบริเวณส่วนต่าง ๆ ของจรวด 
โดยการสังเกตระดับสีของความแตกต่างการกระจาย    
ความดนัท่ีบริเวณหัวรบของจรวด ซ่ึงการกระจายความดนั
บริเวณหวัรบจะสูงกวา่บริเวณส่วนอ่ืน ๆ ซ่ึงในการกระจาย
ความดนัสูงในบริเวณส่วนน้ีเป็นผลมาจาก Compression Shock 
ท่ีเกิดข้ึนบนบริเวณส่วนหัวของจรวด ยิ่งไปกว่านั้ นการ
กระจายความดนัในรูปแบบการแบ่งระดบัสีแสดงให้เห็น
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ถึงท่ีมาของ แรงตา้นในบริเวณส่วนประกอบต่าง ๆ ของ
จรวดท่ีส่งผลโดยตรงต่อสมรรถนะของจรวดทั้งล า อาทิเช่น 
แรงตา้นท่ีเกิดบนบริเวณส่วนหาง โดยเฉพาะการกระจาย
ความดนัท่ีสูงท่ีเกิดบนสันหน้าหางมว้นซ่ึงเป็นผลมาจาก 
Compression Shock นั่นเอง ดงัรูปท่ี 12 ผลการวิเคราะห์
พบวา่สมัประสิทธ์ิแรงตา้นส่วนใหญ่มาจากบริเวณส่วนหัว
รบและหางมว้น (Wrap Around Fins)  ของจรวด ความ
แตกต่างระหว่างความดนัน้ีส่งผลโดยตรงต่อการเกิดแรงตา้น 
ซ่ึงแรงตา้นน้ีเป็นแรงตา้นเน่ืองจาก คล่ืนอดัตวั (Wave Drag)  
        จากรูปท่ี 13 แสดงการเปรียบเทียบการจ าลอง
ไหลของกระแสอากาศความเร็วเหนือเสียงผ่านจรวดท่ี
ติดตั้งหวัรบทั้ง 2 แบบ คือ M261 และ M151 ในสภาวะการ
บินตรงระดับ จากรูปท่ี 13 ก แสดงให้เห็นถึงการเกิด    
คล่ืนอดัตวั Compression Shock ท่ีบริเวณส่วนหัวจรวด 
บริเวณหางมว้น และ Recompression Shocks เกิดท่ีทา้ย
จรวดตามล าดบั ซ่ึงสามารถสงัเกตไดจ้ากเฉดสีแดงท่ีเกิดข้ึน
ดงัภาพ เม่ือพิจารณาความแตกต่างของพฤติภาพการไหล
ของกระแสอากาศผ่านหัวรบทั้ ง 2 แบบ พบว่า จรวดท่ี
ติดตั้ งหัวรบแบบ M151 ดังรูปท่ี  13ข ซ่ึงมีก าลังของ       
คล่ืนอดัตวั Compression Shock สูงกวา่จรวดท่ีติดตั้งหัวรบ
แบบ M261 ทั้งน้ีเน่ืองจากหัวรบแบบ M151 ถูกออกแบบ
เป็น Double Simple Cone ซ่ึงจะท าให้เกิดคล่ืนอดัตวัถึง 2 
คร้ัง ส่งผลใหมุ้มของ Shock สูงกวา่และมีการกระจายความ
ดนั ท่ีสูงกว่าอย่างเห็นไดช้ดั ในขณะท่ีหัวรบแบบ M261        
ถูกออกแบบเป็น Secant Ogive โปรไฟล์บริเวณส่วนหัว  
ซ่ึงจะมีก าลงัของ Compression Shock ท่ีอ่อนกว่า จึงสรุป
ได้ว่าจรวดขนาด 2.75 น้ิวท่ี ติดตั้ งหัวรบแบบ M261           
มีแรงตา้นท่ีต ่ากวา่แบบมีนยัส าคญัเม่ือเทียบกบัหวัรบ M151 
 

 
 รูปที ่12 การกระจายความดนับนพ้ืนผิว (Pressure 

Contour on Surface) ของจรวดขนาด 2.75 น้ิว 
ท่ีติดตั้งหวัรบแบบ M261 

 

 
 
 
 
 
 

ก)                                                  ข) 
รูปที ่13 การเปรียบเทียบการจ าลองการไหลของ 

กระแสอากาศความเร็วเหนือเสียงผา่นจรวดท่ีติดตั้งหวัรบ  
2 รูปแบบ ท่ีสภาวะการบินตรงระดบั (Level Flight)         

ก) หวัรบ M261 และ ข) หวัรบ M151 
 
         จากรูปท่ี 14 แสดงการกระจายความดันบน
บริเวณส่วนหางมว้น (Wrap Around Fins) โดยอธิบาย   
การเกิด Rolling Moment ของจรวดขนาด 2.75 ท่ีมุมปะทะ 
0 องศา จากภาพพบว่าการกระจายความดันท่ีเกิดข้ึนบน
บริเวณหางด้านซ้ายและด้านขวาไม่เป็นรูปแบบสมมาตร 
(Symmetry) โดยการกระจายความดันจะสูงตรงบริเวณ
ดา้นซา้ยของหางมากกวา่ดา้นขวา ส่งผลใหจ้รวดมีแนวโนม้
หมุนรอบแกนแบบทวนเขม็นาฬิกาถึงแมจ้ะเคล่ือนท่ีในมุม
ปะทะ 0 องศาก็ตาม ซ่ึงต่างจากจรวดท่ีใช้ชนิดหางพับ 
(Folding Fins) โดยการเกิด Rolling Moment น้ีส่งผล
โดยตรงต่อเสถียรภาพพลวตัของจรวดขณะเคล่ือนท่ีผ่าน
อากาศ ดังนั้นจึงจ าเป็นตอ้งมีการศึกษาวิจัยเพื่อวิเคราะห์   
ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์น้ี 
 

 
 

รูปที ่14 การจ าลองการไหลของกระแสอากาศความเร็ว               
เหนือเสียงผา่นส่วนหางมว้นของจรวด ขนาด 2.75 น้ิว 
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5.   สรุปผลการวจิยั 
 จากการศึกษาวิจัยเพ่ือวิเคราะห์ค่าคุณลกัษณะอากาศ
พลศาสตร์สถิตของจรวดขนาด 2.75น้ิวในย่านความเร็ว
เหนือเสียงโดยใช้โปรแกรม CFD ประกอบด้วย 
สัมประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีมุมปะทะ 0 องศา สัมประสิทธ์ิค่า
อนุพนัธ์ของแรงตั้งฉาก และสัมประสิทธ์ิโมเมนต์รอบจดั
ศูนยก์ลางความดนั พบวา่ ผลลพัธ์ของค่าคุณลกัษณะอากาศ
พลศาสตร์สถิตไดจ้ากโปรแกรม CFD โดยใชเ้ทอร์บูเลนท์
โมเดล แบบ SST K-ω มีความถูกตอ้งแม่นย  าสูงเม่ือ
เปรียบเทียบกับขอ้มูลการทดลองจากแหล่งอา้งอิง โดยมี  
ค่าความแตกต่างไม่เกิน 10 % นอกจากน้ีจากการวิเคราะห์
ค่าคุณลกัษณะอากาศพลศาสตร์ของจรวดท่ีความเร็วปล่อย
ยิงเร่ิมตน้ (Muzzle Velocity) มคั 1.5 ถึงมคั 3 ท่ีมุมปะทะ   
0 องศา พบว่าแรงต้านส่วนใหญ่ท่ีเกิดข้ึนมาจาก 2 ส่วน
หลัก ๆ ได้แก่ ส่วนหัวรบและส่วนหางโค้งของจรวด       
ซ่ึงมีค่าประมาณ 35 % และ 27 % ตามล าดับ ซ่ึงเป็น        
ผลโดยตรงมาจากคล่ืนช็อก (Compression Shock)           
ยิ่ งไปกว่านั้ นพบว่าแรงต้านจากส่วนท้ายของจรวด         
เป็นผลมาจาก Expansion wave กบั Recirculation flow      
มีค่าประมาณ 24 % นอกจากน้ีผลลพัธ์ท่ีไดใ้นจากการวิจยั
คร้ังน้ี ท าให้ผูว้ิจยัเขา้ใจพฤติภาพอากาศพลศาสตร์ของ
ลกัษณะรูปทรง ของจรวดท่ีมีผลกระทบต่อสมรรถนะใน
ระยะยิงหวงัผล ทั้งน้ีจะเป็นประโยชน์โดยตรงในการวิจยั
เพ่ือพฒันาเพ่ิมสมรรถนะในระยะยิงหวงัผลให้ดียิ่งข้ึน
ต่อไป 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

6.   ข้อเสนอแนะ 
  จากการวิจัยเร่ืองการวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์ของ
จรวดขนาด 2.75 น้ิวในย่านความเร็วเหนือเสียงโดยใช้
โปรแกรมค านวณอากาศพลศาสตร์ของไหลในคร้ังน้ีผูว้ิจยั
เห็นวา่งานวจิยัในอนาคตควรมีการหาค่าคุณลกัษณะอากาศ
พลศาสตร์พลวตั เช่น Pitch Damping Coefficient และ 
Rolling Moment Coefficient ทั้ งน้ีค่าคุณลกัษณะเหล่าน้ี
สามารถน าไปประกอบการวิเคราะห์เสถียรภาพพลวตัของ
จรวดได้  ยิ่ ง ไปกว่ านั้ นควร มีการวิ เ คราะ ห์ เ พ่ือหา               
ค่าคุณลกัษณะย่านความเร็วทรานโซนิคด้วย ทั้ งน้ีเพ่ือ      
ท าใหก้ารวเิคราะห์อากาศพลศาสตร์จรวดเกิดความสมบูรณ์
แบบมากยิง่ข้ึน 
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