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บทคัดย่อ 

 บทความน้ีน าเสนอวิธีการลดน ้ าหนกัของปีกอากาศยานไร้คนขบัขนาดเบาท่ีใชใ้นภารกิจบินลาดตระเวน
และส ารวจหาข่าว ปีกดงักล่าวถูกสร้างข้ึนตามมาตรฐาน EAA แมว้่าใชบิ้นมาแลว้ 50 เท่ียวบิน แต่ยงัคงมีสภาพท่ี
แขง็แรง ถา้ลดน ้าหนกัของปีกไดจ้ะท าใหเ้พ่ิมน ้าหนกับรรทุกได ้ดงันั้นงานวิจยัน้ีจะเป็นการศึกษาความแข็งแรงของ
ชั้นผิวของปีกท่ีท าจากวสัดุเชิงประกอบท่ีซ้อนกันเป็นชั้นด้วยวิธีไฟไนต์เอลิเมนต์ ซ่ึงวสัดุในแต่ละชั้นน้ีจะมี
คุณสมบติัเชิงกลแบบลามินา ประกอบดว้ยผืนเส้นใยสังเคราะห์และน ้ ายาอีพอ็กซ่ี การจ าลองแบบของโครงสร้าง
ของปีกถูกแบ่งเป็นเอลิเมนต์เชลลช์นิดสามเหล่ียมขนาดเล็กมาก ท าให้ความเคน้ในแต่ละชั้นเป็นความเคน้แบบ
ระนาบ ดงันั้นความเคน้ท่ีเกิดในชั้นใดชั้นหน่ึงในภาพรวมท่ีมีค่าสูงสุดจะเป็นชั้นแรกท่ีเกิดความเสียหายโดยใช้
ความเคน้สูงสุดแบบวอนมิเซสเป็นตวัช้ีวดั ผลลพัธ์จากการจ าลองแบบพบวา่น ้าหนกัของปีกลดลง 46.54 % 
 
ค าส าคัญ : ปีกอากาศยานไร้คนขบั, วิธีไฟไนตเ์อลิเมนต,์ ทฤษฎีความเสียหายในชั้นแรก, ลดน ้าหนกั 

 
ABSTRACT 

 This paper presents a method to reduce the weight of a small Unmanned Aerial Vehicle (UAV) 
which uses in the surveillance and reconnaissance flight for information mission. This wing is constructed in 
according to the EAA standard. Though, the amount of flight is more than 50 times the wing is still in good 
condition. If the wing weight is reduced the payload could be increased. This research estimates the strength of 
wing skin made of stacking layers of composite materials by finite element method. The mechanical properties of 
each layer is lamina and composed of fiber fabric and epoxy resin. The wing structure model is meshed in small 
triangular named thin shell element so that the stress state is approximate as plane stresses. Thus, the stress arisen 
in a ply reaching the maximum stress will be the 1st ply broken using the Maximum Von Mise stress as indicator. 
The result of the Finite Element Method (FEM) simulation emphases that the mass is reduced 46.54 % 
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1. บทน า 
 ในการเพ่ิมพิสัยการบินของอากาศยานนั้น มีปัจจยัทั้ง
ภายในและภายนอกของอากาศอากาศยาน [1] น ้ าหนัก
ของอากาศยานนั้ นจัดว่าเป็นปัจจัยภายใน ซ่ึงเกิดจาก
น ้ าหนักของโครงสร้างท่ีสร้างตามการออกแบบและการ
เลือกใชว้สัดุ รวมทั้งน ้ าหนกับรรทุก (Payload) ส่วนปัจจยั
ภายนอกจะมีสาเหตุมาจากแรงตา้นของอากาศเป็นหลกั
และรูปแบบการบิน ในการออกแบบจะเลือกใช้วสัดุท่ี
เหมาะสมตามภารกรรม ในบางบริเวณจะเลือกใชว้สัดุเชิง
ประกอบ (Composite Materials) เพราะวา่มีความแข็งแรง
ต่อน ้ าหนกั (Specific Strength Ratio) [2] ท่ีดี อากาศยาน
ทุกประเภทพยายามใชโ้ครงสร้างน ้ าหนกัเบา (Light Weight 
Structures) เช่น โครงการสร้างอากาศยานไร้คนขบั (UAV) 
สร้างไวใ้ช้ในกองทัพอากาศ [3][4] และ [5] เป็นต้น 
ผลงานวจิยัของ [6] พบวา่ถา้น ้ าหนกัของอากาศลดลงแลว้
พิสยัการบินเพ่ิมข้ึนนั้น ท าใหเ้กิดแนวทางท่ีจะวจิยัเพ่ือเอา
วสัดุของโครงสร้างออกดว้ยการเจาะรูหรือการลดความหนา 
แต่โครงสร้างยงัแขง็แรงทนทานต่อภารกรรมในการบินได ้
ซ่ึงอากาศยานไร้คนขบัขนาดเบาพิสัยบินระยะใกล ้(50 km)
ท่ีสร้างข้ึนแลว้น าไปทดสอบภาคสนามมาแลว้มากกวา่ 50 
เท่ียวบินแต่ยงัมีสภาพสมบูรณ์ [7] ดงันั้นในท่ีน้ีจะศึกษา
การลดน ้ าหนกัของชั้นผิวของปีกท่ีสร้างจากวสัดุเชิงประกอบ 
ท่ีเรียงซอ้นกนัหลายชั้นแบบลามิเนต (Laminate) ดว้ยการ
ลดจ านวนชั้น (Ply) หรือลามินา (Lamina) และยงัมีความ
ไดเ้ปรียบทางวศิวกรรม 
 
2. วธีิการด าเนินการวจิยั 
 2.1 การสร้างปีก การหาขนาดของปีกโดยใชโ้ปรแกรม
ส าเร็จรูปของแนวคิดการออกแบบอากาศยานเบ้ืองตน้ท่ี
กลุ่มวจิยัไดส้ร้างไวใ้ชเ้อง [8] โดยเลือกหนา้ตดัแพนอากาศ
แบบ NACA 652415 ซ่ึงเป็นหนา้ตดัแบบอสมมาตร และ
ปีกขา้งหน่ึงยาว 175 cm ปีกได้รับการออกแบบดี และ
แข็งแรงพอท่ีจะรับภารกรรมได้มากกว่า 3 เท่าของ
น ้ าหนกัวิ่งข้ึนของอากาศยานไร้คนขบั ดงันั้นจึงไดส้ร้าง
ปีกตามท่ีไดอ้อกแบบไว ้และมีการวางผา้ใยสงัเคราะห์ 

ดังแสดงในรูปท่ี 1 แล้วน าไปอบให้อีพ็อกซ่ีกระจาย
อย่างทั่วถึงและแห้ง  ซ่ึงตามท่ีได้ออกแบบไว้นั้ น
โครงสร้างปีกโดยเฉพาะผิวนั้นมีความหนาค่อนขา้งมาก 
โดยจะเห็นไดจ้ากการน าไปทดสอบภาคสนามท่ีสนามบิน
แห่งหน่ึงในประเทศไทยมาแลว้มากกว่า 50 เท่ียวบิน 
พบว่าโครงสร้างปีกยงัคงสภาพแข็งแรงและไม่มีรอย
แตกเลย 

 
รูปที ่1  การวางผา้ใยแกว้และใยคาร์บอนคอมโพสิต 

 
 2.2 ภารกรรม ในการค านวณยงัคงใช้แรงท่ีกระท า
ต่อปีกเป็น 306 N/m2 ท าให้ปีกตอ้งมีพ้ืนท่ี 0.967 m2 แต่
โครงการน้ีเลือกใชพ้ื้นท่ีปีกเพียง 0.93 m2 เลือกปีกให้
สามารถบินข้ึนไดเ้ม่ือน ้ าหนกับรรทุกรวมเป็น 40 kg ใน
การจ าลองแบบความแข็งแรงจะใส่แรงเป็น 3 เท่าของ
น ้ าหนักบรรทุกรวม ดงันั้นภารกรรมท่ีใส่เขา้ในระบบ 
มีค่า 60 kg ต่อปีกหน่ึงขา้ง 
 2.3 จ าลองแบบ ใชก้ารค านวณดว้ยซอตฟ์แวร์ส าเร็จรูป
ไฟไนต์เอลิเมนต์ เร่ิมด้วยแบ่งปีกด้วยเอลิเมนต์เชลล์
ชนิดสามเหล่ียมแบบบาง 3 โหนด (Thin Triangular 
Shell Element) ซ่ึง 1 เอลิเมนตมี์ 18 องศาอิสระ(Degrees 
of Freedom) [9] ดงัน้ี 
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เอลิเมนต์แผ่นเรียบ (Membrane Element) หรือ CST 
(Constant Strain Triangular) และองคป์ระกอบท่ีมาจาก
แผน่เรียบ (Plate Element) ท่ีมีคุณสมบติัตามทฤษฎีของ
เคียร์ฮ็อฟ หรือ DKT (Discrete Kirchhoff Triangular)  
ซ่ึงเอลิเมนตช์นิดน้ีสามารถปรับเขา้รูปของช้ินงานไดดี้
ดงัแสดงในรูปท่ี 2 และวสัดุแบบลามินารายละเอียดตาม
รูปท่ี 3 ในแต่ละชั้นของลามิเนต [10] [11] ท่ีดงัแสดงใน
รูปท่ี 4 
 

ผา้ใยคาร์บอน ผา้ใยแกว้ กงปีก 
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รูปที ่2  โครงสร้างเอลิเมนตเ์ชลลส์ามเหล่ียมแบบบางใน

โครงข่ายของปีกอากาศยาน 
 
 2.4 เมตริกซ์เอลิเมนต์ ส าหรับเอลิเมนต์เชลล์
สามเหล่ียมหมายเลข e คือ ผลคูณของเมตริกซ์ความเป็น
สปริงกบัเวกเตอร์ของการเคล่ือนตวัของทั้งสามโหนดของ
เอลิเมนตท์ั้งหมดมี 18 องศาอิสระ ดงัสมการท่ี 1 และ 1.1 
ถึง 1.5 
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 2.5 การเลือกวสัดุ ในกรณีศึกษาน้ีชั้นผิวของปีกของ
อากาศยานท ามาจากวสัดุเชิงประกอบท่ีไดจ้ากแผ่นลามินา
หรือ ชั้น (Ply หรือ Layer) โดยเส้นใยสังเคราะห์ท่ีใช ้
จะวางท ามุมกบัแกนนอนของระนาบในระบบอา้งอิงรวม 

(Global Reference, xy) แต่ทิศทางหลกัในระบบเฉพาะ 
(Local Reference, 12) 1 จะเป็นทิศตามแนวแกนยาว 
(Longitudinal) และ 2 เป็นทิศตั้งฉาก (Transverse) ของ
เส้นใย ดังมีรายละเอียดตามรูปท่ี 3 นั้น จัดเรียงชั้น
ประกอบกนั N ชั้นประสานดว้ยน ้ าเรซ่ิน (Resin) เป็น
แผน่ลามิเนต ดงัมีรายละเอียดตามรูปท่ี 4 ดงัน้ี 

 

รูปที ่3  ทิศทางของเสน้ใยสงัเคราะห์ในระบบอา้งอิง
รวมและเฉพาะท่ี 

 

 
รูปที ่4  การเรียงชั้นประกอบกนั n ชั้นเป็นแผน่ลามิเนต 

 
วสัดุท่ีเลือกใช้ผลิตผิวปีกจะเป็นผา้ถกัด้วยเส้นใยเป็น
แบบลายขดัธรรมดา [12] เพราะจะขดักนัแน่นกวา่ผา้ถกั
ลายแบบอ่ืน และจากการศึกษาวิจยัทิศทางการวางผา้ถกั
ผสม [13] นั้น จะวางเส้นใยไปในทิศท่ีตอ้งรับแรงในแนว 
แกนยาวของปีกเป็นหลกั ดงันั้นในโปรแกรมส าเร็จรูป
จะใส่ค่ามอดุลสัความยืดหยุน่ [14] ของใยแกว้เป็นหลกั
ดงัแสดงในตารางท่ี 1 เพราะมีราคาถูก และเสริมความ
แขง็แรงดว้ยใยคาร์บอนในต าแหน่งของกงปีก ท าการยดึ
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ท่ีปีกหลกัใหเ้ป็นจริงมากท่ีสุด ซ่ึงแผน่ลามินาจะมีพฤติกรรม
เชิงกลแบบความเคน้ระนาบ 2 มิติตามสมการท่ี 2 
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ตารางที ่1  แสดงค่าค่ามอดุลสัความยดืหยุน่ 

ค่ามอดุลสั/วสัดุ (ผ้า) CF 
(GPa) 

FG 
(GPa) 

Balsa 
(GPa) 

foam 
(GPa) 

E1 70 25 3 0.14 

E2 70 25 3 - 

Major Poisson Ratio 0.1 0.2 0.29 0.32 

Tensile Strength 0o/90o 0.6 0.44 - 0.0042 

Compressive Strength 
0o/90o 

0.57 0.425 - 0.0025 

 
 2.6 ภารกรรม การกระจายของความดนัเหนือปีก และ

ใต้ปีกถูกแปลงมาเป็นแรงเทียบเท่าแบบวงรี ( e
L ) ดัง

แสดงในรูปท่ี 5 แลว้ถูกแปลงต่อเป็นแรงกระจายแบบ     

สีเหล่ียมคางหมู ( t
L )โดยวิธีของชเรนค์ ( s

L ) [15] ตาม
สมการท่ี 3, 4 และ 5 ตามล าดบั แลว้ใส่แรงผ่านสาแหรก
กระจายแบบเสน้ตามแนวของกงปีกดงัแสดงในรูปท่ี 5 

e
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
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โดยท่ี 
 L คือ แรงยกของปีก  
 b คือ ความยาวของปีก 
 y คือ ระยะตามความยาวของปีก 

  คือ ความเรียวของปีก 
 

รูปที ่5  รูปแบบของภารกรรมผา่นสาแหรก 
 

     น าภารกรรมแบบกระจายมาใส่ท่ีต าแหน่งของ
สาแหรกดงัแสดงในรูปท่ี 6 ท าการจ าลองความแข็งแรง
โดยใช้ภ ารกรรมมีค่ าสาม เ ท่ าของน ้ าหนักของ        
อากาศยานฯ ตามมาตรฐาน EAA ใส่พฤติกรรมเชิงกล
ของลามินาแต่ละชั้น และตรึงจุดท่ีอยูบ่นระนาบสมมาตร
ท่ีก่ึงกลางของปีกแล้ว ท าการจ าลองค านวณค่าการ
เคล่ือนตวัขององศาอิสระของทุกโหนด ดว้ยโปรแกรม  
ไฟไนต์เอลิเมนต์ส าเร็จรูป เพื่อหาระยะการเคล่ือนตัว
คละ (Generalized Displacement) ซ่ึงเป็นผลลพัธ์ท่ีได้
จากการแกร้ะบบสมการของสมการท่ี 6 และองศาอิสระ
หรือตวัไม่ทราบค่าจ านวนมากดว้ยโปรแกรมส าเร็จรูป 
 

 
รูปที ่6  ต  าแหน่งของภารกรรม และจุดท่ีตอ้งตรึงในการ

จ าลองแบบของปีก 

140 N 

324 N 

จุดท่ีถูกตรึง 6 องศาอิสระ 

สมมาตรตรึง 
 1 องศาอิสระตามแนวแกน 

และ 2 องศาอิสระของการหมุน 
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    FUK                        (6) 

โดยท่ี 
    K   คือ เมตริกซ์สตีฟเนสรวมของทุกเอลิเมนต์

ของปีก 
    U   คือ เวกเตอร์ของระยะการเคล่ือนตวัและการ

หมุนของแต่ละโหนดบนปีก 
    F   คือ เวกเตอร์ของแรงและโมเมนต์ของแต่ละ

จุดบนปีก 
 2.7 ความเคน้ ความเคน้ท่ีเกิดในโครงสร้างปีกท่ีแบ่งเป็น 
โครงข่ายดว้ยเอลิเมนต์เชลล์แผ่นเรียบแบบสามเหล่ียมท่ี
แสดงไวใ้นรูปท่ี 7 เป็นแบบความเคน้ระนาบในระบบ
แกนอา้งอิง xy ท่ีไดจ้ากเวกเตอร์ของระยะการเคล่ือนตวั
และการหมุนของแต่ละโหนดบนปีกด้วยความสัมพนัธ์
ระหวา่งค่าการเคล่ือนตวัของโหนดกบัความเครียด (Strain) 
และความสัมพนัธ์ระหว่างค่าความเครียดกับความเค้น 
ไดแ้ก่ ความเคน้ในระบบแกนอา้งอิง xy ตามสมการท่ี 7 
ความเคน้หลกั (Principle Stress) ตามสมการท่ี 8 และ 
ความเคน้แบบวอนมิเซส (Vom Mises Stress) ตาม
สมการท่ี 9 
 

 
รูปที ่7  ระนาบอา้งอิงรวมของเอลิเมนตเ์ชลล ์

และความเคน้หลกั 
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โดยทีเมตริกซ์การเปล่ียนแปลงทางเรขาคณิต (Matrix 
Geometric Transformation) ในส่วนของแผ่นเรียบ และ
การดดัแผน่ของแผน่เรียบตามล าดบั คือ  
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 (7.1) 

ส่วน 







f

B  นั้นค านวณโดยแทน 
u

N  ดว้ย x
N  

และ 
v

N  ดว้ย y
N  

มีเมตริกซ์การแปลงระนาบของระบบอ้างอิงเฉพาะท่ี 
กบัระบบอา้งอิงรวม คือ 
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มีความเคน้หลกั คือ 
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โดยท่ี  tg = 
xy

x1

y1

xy









 

และ มีความเคน้แบบวอนมิเซส คือ 

vm
 =   2

1

2

2

2

1

2

212

1








      (9) 

 2.8 ทฤษฎีการเสียหาย การพยากรณ์ความแข็งแรงของ
ช้ินงานทางวิศวกรรมนั้นจะดูไดจ้ากความเคน้,   (Stress) 
ท่ีเกิดข้ึน หากช้ินงานท ามาจากโลหะเหนียวก็จะใช้
ความเคน้แบบวอนมิเซส, 

vm
  โดยดูวา่ค่าความเคน้น้ี 

มีค่าเกินความเคน้คราก, y
  (Yield Stress) แลว้หรือยงั

 x 

3 

2 

1 

y 
1



2

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หากช้ินงานท ามาจากโลหะเปราะก็จะใชค้วามเคน้แบบ 
เทรสก้า (Tresca) เทียบกับความเค้นเฉือนหลักสูงสุด 
ความเค้นท่ีจะใช้ท านายความเสียหายท่ีจะเกิดในแผ่น 
ลามินามีรายละเอียดดงัน้ี 
 2.8.1 ทฤษฎีการเสียหายแบบไซวู (Tsai Wu 
Criterion) กล่าวว่าถ้าความเคน้หลกัท่ีเกิดข้ึนตามเทอม 
ท่ีอยู่ทางด้านซ้ายของสมการท่ี 10 มีค่าเกิน 1 แล้ว 
โครงสร้างจะเกิดความเสียหายในกรณีปัญหาแบบ 2 มิติ 
ตามสมการท่ี 10 

0.1F2FFFFF
2112

2

1266

2

222

2

1112211


                    (10) 

โดยท่ี 
   

iji
F,F  คือ ค่าความเคน้สูงสุดของลามินาซ่ึงสมัพนัธ์กบั 

i
  และ 

ij
  ตามล าดบั 

   
i

   คือ ความเคน้หลกัสูงสุดในทิศ i 

   
ij
   คือ ความเคน้เฉือนสูงสุดในทิศ i จากแรงในทิศ j  

ผลการศึกษาพบวา่ทฤษฏีของไซวนูั้นสามารถน าไปใชไ้ด้
ดีในกรณีท่ีช้ินทดลองแบบลามิเนตเกิดการเสียหายแบบ
การฉีกหรือแยกชั้นของลามินาท่ีติดกัน และในเน้ือของ
ช้ินทดลองเกิดความเคน้หลกัในทิศทาง 1 และ 2 จะตอ้ง
ต่างกนั รวมทั้งไม่สามารถแสดงโหมดของการแตกหักได้
อยา่งชดัเจน ดงันั้นงานวิจยัน้ีตอ้งการลดน ้ าหนกัของชั้นผิว
แบบลาเนตของปีกอากาศยานไร้คนขบัดว้ยทฤษฏีความ
เ สี ย ห า ย ใ น ชั้ น แ ร ก ท่ี เ กิ ด ค ว า ม เ ค้น ร ว ม สู ง สุ ด 
มีค่าเขา้ใกลค้วามเคน้ขีดจ ากดัสูงสุดแบบวอนมิเซส ซ่ึง
กล่าวไวใ้นคู่มือ [17] 
 2.8.2 ความเคน้ขีดจ ากัดสูงสุดแบบวอนมิเซส 
กล่าวว่าถา้ความเคน้หลักท่ีเกิดข้ึนท่ีอยู่ทางด้านขวามือ
ของสมการท่ี 9 มีค่าเกิน 

max,vm
  แลว้ โครงสร้างจะเกิด

ความเสียหายในชั้นลามินาซ่ึงมีความเคน้แบบ 2 มิติแบบ
ระนาบ (Plane Stress) 
 
3. ผลการวจิยั 
 3.1 การจ าลองแบบด้วยโปรแกรมไฟไนต์เอลิเมนต์
ส าเ ร็จรูป เพื่อดูความแข็งแรงของคร่ึงหน่ึงของปีก 

(เน่ืองจากความสมมาตรของปีก) ซ่ึงแบ่งย่อยเป็น  
130,663 เอลิเมนต์ มี 1,554,180 ตัวไม่ทราบค่า  
ก าหนดค่าสมบัติเชิงกลของวสัดุท่ีใช้ท าชั้ นผิวปีกท่ี
ออกแบบและสร้างมาใชง้านแลว้ตามตารางท่ี 2 และ 3 
ส่วนชั้นผิวปีกท่ีจะลดน ้ าหนกัตามตารางท่ี 4 และ 5 แลว้
ใส่ภารกรรม 60 kg โดยการจ าลองแบบน้ีท าดว้ยเคร่ือง
คอมพิวเตอร์แบบพกพา 
 
ตารางที ่2  ค่าสมบติัเชิงกลของวสัดุท่ีใชท้ าชั้นผิว 
ปีกกลางท่ีออกแบบและสร้างมาใชง้านแลว้ 

ปีกกลาง 

วสัดุ พ้ืนท่ี 
(m2) 

จ  านวน 
(ชั้น) 

g/m2 น ้ าหนกั 
(g) 

ความ
หนา 
(mm) 

E-glass 
200 

0.24 4 200 192 0.25 

Upica 
MAT 

0.24 1 60 14.4 2.00 

E-glass 
200 

0.24 4 200 192 0.25 

รวม    398.4 2.50 

เรซ่ิน    796.8  

 
ตารางที ่3  ค่าสมบติัเชิงกลของวสัดุท่ีใชท้ าชั้นผิวปีกนอก
ท่ีออกแบบและสร้างมาใชง้านแลว้ 

ปีกนอก 
วสัดุ พ้ืนท่ี 

(m2) 
จ  านวน 
(ชั้น) 

g/m2 น ้ าหนกั 
(g) 

ความ
หนา 
(mm) 

E-glass 
200 

0.94 4 200 752 0.25 

Upica 
MAT 

0.94 1 60 56.4 2.00 

E-glass 
200 

0.94 4 200 752 0.25 

รวม    1560.4 2.50 
เรซ่ิน    3120.8  
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ตารางที ่4  ค่าสมบติัเชิงกลของวสัดุท่ีใชท้ าชั้นผิวปีกกลาง
ท่ีจะลดน ้ าหนกั 

ปีกกลาง 
วสัดุ พ้ืนท่ี 

(m2) 
จ านวน 
(ชั้น) 

g/m2 น ้ าหนกั 
(g) 

ความ
หนา 
(mm) 

E-glass 
50 

0.24 1 50 12 0.05 

E-glass 
200 

0.24 2 200 96 0.40 

Upica 
MAT 

0.24 1 60 14.4 2.00 

E-glass 
200 

0.24 2 200 96 0.40 

รวม    218.4 2.85 
เรซ่ิน 
100 % 

   436.8  

 
ตารางที ่5  ค่าสมบติัเชิงกลของวสัดุท่ีใชท้ าชั้นผิวปีกนอก
ท่ีจะลดน ้ าหนกั 

ปีกนอก 
วสัดุ พ้ืนท่ี 

(m2) 
จ านวน 
(ชั้น) 

g/m2 น ้ าหนกั 
(g) 

ความ
หนา 
(mm) 

E-glass 
50 

0.94 1 50 47 0.05 

E-glass 
200 

0.94 2 200 376 0.40 

Upica 
MAT 

0.94 1 60 56.4 2.00 

E-glass 
200 

0.94 2 200 376 0.40 

รวม    855.4 2.85 
เรซ่ิน    1710.8  

 

 3.2 ผลการจ าลองปีกท่ีออกแบบและสร้าง มาใช้
งานแลว้ พบวา่ระยะการโก่งสูงสุดเป็น 14 mm ดงัแสดง
ในรูปท่ี 8 ท่ีต าแหน่งปลายสุดของปีก คิดเป็นเปอร์เซ็นต์
ของการโก่งตวัมีค่าเท่ากบั 0.95 % มีค่านอ้ยกวา่การโก่งตวั
มากสุดของใยแกว้ไม่เกิน 3% จะเกิดความเสียหาย ส่วน
รูปท่ี 9 แสดงความเคน้แบบวอนมิเซสสูงสุดเกิดข้ึนชั้นท่ี 
3 เป็นชั้นลามินาของใยแกว้มีค่า 67 MPa ซ่ึงมีค่านอ้ยกวา่
ค่าความเคน้ครากของใยแกว้ท่ีมีค่าเท่ากบั 340 MPa 
 

 

รูปที ่8  แถบสีของระยะการโก่งตวั 
 

 

รูปที ่9  ความเคน้แบบวอนมิเซสสูงสุด 
เกิดท่ีแผน่ลามินาชั้นท่ี 3 

 
 3.3 ผลการจ าลองปีกท่ีจะลดน ้ าหนกัพบวา่ ระยะ
การโก่งสูงสุดเป็น 19 mm ดงัแสดงในรูปท่ี 10 ท่ีต าแหน่ง
ปลายสุดของปีก คิดเป็นเปอร์เซ็นตข์องการโก่งตวัมีค่า
เท่ากบั 1.29 % มีค่านอ้ยกวา่การโก่งตวัมากสุดของใยแกว้
ไม่เกิน 3% ท่ีจะเกิดความเสียหาย ส่วนรูปท่ี 11 แสดง
ความเคน้แบบวอนมิเซสสูงสุดเกิดข้ึนชั้นท่ี 3 เป็นชั้นลา
มินาของใยแกว้มีค่า 96 MPa ซ่ึงมีค่าน้อยกวา่ค่าความ
เ ค้ น ค ร า ก ข อ ง ใ ย แ ก้ ว ท่ี มี ค่ า เ ท่ า กั บ  340 MPa
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รูปที ่10  แถบสีของระยะการโก่งตวั 

รูปที ่11  ความเคน้แบบวอนมิเซสสูงสุด 
เกิดท่ีแผน่ลามินาชั้นท่ี 3 

 
4. วจิารณ์ผลการวจิยั 
 ปีกอากาศยานไร้คนขบัท่ีไดอ้อกแบบดว้ยโปรแกรม
ส าเร็จรูปท่ีสร้างข้ึนเองและถูกสร้างข้ึนนั้น ไดท้ าการบิน
ทดสอบปฏิบติัภารกิจแลว้มากกวา่ 50 เท่ียวบิน แสดงให้
เห็นว่าการออกแบบคร้ังแรกไดเ้น้นความแข็งแรงไวม้าก 
ดงันั้นแนวความคิดท่ีจะลดน ้ าหนักของปีกนั้นสามารถ
กระท าได ้เน่ืองจากผลการจ าลองแบบความแข็งแรงของ
ปีกท่ีจะลดน ้ าหนักด้วยโปรแกรมส าเ ร็จรูปไฟไนต ์        
เอลิเมนตน์ั้น พบวา่ค่าการโก่งตวัสูงสุดเกิดท่ีปลายปีกมีค่า 
1.29 % ยงัมีค่าไม่เกินค่าการโก่งตวัสูงสุดของผา้ใยแกว้ท่ี
ก าหนดไว ้คือ 3.0 % และในขณะเดียวกนัความเคน้แบบ
วอนมิเซสท่ีเกิดข้ึนมีค่า 96 MPa ในลามินาชั้นท่ี 3 ซ่ึงเป็น
แผน่บางท่ีท าจากวสัดุประกอบผา้ใยแกว้และอีพอ็กซ่ี ยงัมี
ค่าต ่ากว่าความเคน้ครากของเส้นใยแกว้ท่ีก าหนดไว ้คือ 
340 MPa สามารถลดน ้ าหนกัได ้1,870 g ต่อปีกหน่ึงขา้ง 
ดงัมีรายละเอียดแสดงในตารางท่ี 6 และ 7 
 
 

ตารางที ่6  สรุปผลการจ าลองแบบชั้นผิวปีกท่ีออกแบบ
และสร้างมาใชง้านแลว้ 

ปีกเดิม น ้ าหนกั 
(g) 

vm
  

(MPa) 
ร ะ ย ะ
โก่ง 
(mm) 

ความ
เคน้/
น ้ าหนกั 

ปีกกลาง 769.8 67 14 16.67 
ปีกนอก 3220.8    
น ้ าหนกั
ปีก 

4017.6    

 
ตารางที่ 7  สรุปผลการจ าลองแบบชั้นผิวปีกท่ีตอ้งการ
ลดน ้ าหนกั 

ปีกใหม่ น ้ าหนกั 
(g) 

vm
  

(MPa) 
ร ะ ย ะ
โก่ง 
(mm) 

ความ
เคน้/ 
น ้ าหนกั 

ปีกกลาง 436.8 96 19 44.7 
ปีกนอก 1710.8    
น ้ าหนกั
ปีก 

2147.6    

 
5. สรุปผลการวจิยั 
 ผลการศึกษาการจ าลองแบบเพื่อดูความแข็งแรงของ
ปีกอากาศยานไร้คนขับขนาดเบาพิสัยบินระยะใกล้
ดงักล่าวมาน้ี ทั้งการค านวณทวนซ ้ าปีกเดิมท่ีได ้น าไป
ทดสอบในสนามมาแลว้ และการจ าลองแบบ โดยการ
จดัเรียงวสัดุเชิงประกอบแบบลามิเนตของชั้นผิวปีกนอก
และปีกกลางดว้ยชั้นลามินาท่ีเรียงกนัหลายชั้นแบบใหม่
และลดจ านวนชั้น พบวา่ความเคน้แบบวอนมิเซสสูงสุด
ท่ีเกิดข้ึนในลามินาชั้นท่ี 3 เป็นชั้นแรกนั้นท่ีเกิดความ
เคน้สูงสุด แตมี่ค่าไม่เกินความเคน้ครากของเส้นใยแกว้
จึงไม่เกิดความเสียหาย โดยรวมแลว้สามารถลดน ้ าหนกั
ปีกอากาศยานได ้46.5% และปีกยงัคงสามารถรับภาร
กรรมได้ เพราะค่าความเค้นแบบวอนมิเซสสูงสุดท่ี
เกิดข้ึนไม่เกินขีดจ ากัด ตลอดจนมีการไดเ้ปรียบทาง
วิศวกรรมเพ่ิมข้ึน 2.68 เท่า จะเกิดประโยชน์ถา้สร้าง 
ปีกใหม่ แลว้ศึกษาเปรียบเทียบต่อไป 
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