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บทคดัย่อ 

การประเมินคุณลกัษณะเฉพาะทางอากาศพลศาสตร์ของแพนอากาศกระทาํไดโ้ดยในขั้นตน้จะใชวิ้ธีตาข่าย

แบบสองมิติแต่ทว่าผลลพัธ์ท่ีไดย้งัมีค่าความผิดพลาดอยูม่ากโดยเฉพาะอย่างยิ่งผลท่ีไดใ้นย่านมุมปะทะค่าสูง ทั้งน้ี 

มีสาเหตุเพราะวิธีตาข่ายแบบสองมิติจะพิจารณาให้การไหลเป็นแบบไร้ความหนืด ซ่ึงต่างกับการไหลแท้จริง 

ท่ีเป็นแบบหนืด ดงันั้น เพ่ือให้ไดผ้ลลพัธ์ท่ีดีข้ึนการประเมินคุณลกัษณะเฉพาะทางอากาศพลศาสตร์ของแพนอากาศ

จึงตอ้งคาํนึงถึงผลจากความหนืดดว้ย วิธี ๆ หน่ึงท่ีใชก้บังานน้ีไดคื้อการประยกุต์ใชส้มการชั้นชิดผิว ในบทความน้ี 

จะประยุกต์ใชส้มการชั้นชิดผิวช่วยประมาณค่าตวัแปรภายในชั้นชิดผิวแบบลามินาร์ซ่ึงเป็นชั้นชิดผิวชั้นแรกสุด 

ของการไหลชนิดไร้การอดัตวับนผิวแพนอากาศ ท่ีเร่ิมต้นจากจุดชงักงนัไปจนถึงจุดเปล่ียนผ่าน ในอนัดบัแรก  

การหาผลเฉลยของสมการชั้นชิดผิวจะใช้วิธีผลต่างสืบเน่ืองชนิดท่ีข้ึนอยู่กับสมการเชิงอนุพันธ์อนัดบัท่ีสอง 

สร้างระบบสมการก่ึงเชิงเส้นเพ่ือหาค่าโปรไฟล์ความเร็วภายในชั้นชิดผิวเสร็จแล้วจึงหาค่าตัวแปรค่าต่างๆ  

เช่น ความหนาระยะกระจดั ค่าปัจจยัรูปร่าง ความหนาโมเมนตมั และสัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผิวโดยกาํหนดให้ 

การไหลมีเลขเรยโ์นลด์ตํ่า ไหลผ่านแพนอากาศ NACA 0012 และใชก้ารกระจายความเร็วท่ีขอบชั้นชิดผิวท่ีไดจ้าก

วิธีตาข่ายสองมิติ เม่ือทาํการเปรียบเทียบผลลพัธ์ท่ีไดก้บัค่าๆเดียวกนัท่ีไดจ้ากเอกสารอา้งอิงพบว่าเป็นไปในทิศทาง

เดียวกนัโดยมีความแตกต่างกนัไม่มากนกั 
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Abstract 

In the initial stage, the 2 dimensional panel method will be used to determine aerodynamic characteristics 

of an airfoil. But its results still have a lot of errors, especially the results in high angle of attack region. The 

significant cause of these errors is that the 2 dimensional panel method considers its incoming flow is inviscid which 

is different from the real viscous flow. Therefore, in order to obtain better results, the determination of aerodynamic 

characteristics of an airfoil must take the effects of viscosity into attention. One method can deal with this is to 

apply the boundary-layer equations. In this research the boundary-layer equations will be used to approximate 

variables within laminar boundary layer which is the first boundary layer of inviscid flow over an airfoil starting 

from airfoil stagnation point till its transition point. At first, solutions of boundary-layer equations are obtained by 

using finite different method based on second order partial differential equations to construct system of quasi-linear 

equations and to solve for boundary-layer velocity profiles. Then, boundary-layer variables such as displacement 

thickness, momentum thickness,  form factor, and skin-friction coefficient will be determined with the following 

assumptions:  the flow has low Reynolds number passing over NACA 0012 airfoil and using the velocity 

distributions at the edge of its boundary layer obtained from the 2 dimensional panel method. The obtained results 

will be compared with the results of the same types obtained from the references and find that they are consistent 

with each other and have low differences. 
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1. บทนํา 

 สถานการณ์หรือปัญหาทางอากาศพลศาสตร์ใด ๆ  จะไดรั้บการเขียนข้ึนเป็นสมการนาเวียร์สโต๊คส์แต่การแกส้มการ 

นาเวียร์สโต๊คส์เป็นเร่ืองท่ีทาํไดย้ากมากและโดยปกติแลว้จะไม่สามารถหาผลเฉลยเชิงวิเคราะห์ไดเ้ลยจึงจาํเป็นตอ้งใชว้ิธี 

เชิงตัวเลขเข้าช่วย แต่กระนั้ นส่ิงน้ีก็ยงัเป็นเร่ืองท่ียุ่งยากอยู่มากเช่นเคย อย่างไรก็ดีด้วยข้อกาํหนดและหรือสมมติฐาน 

ท่ีเก่ียวขอ้งกบัแต่ละปัญหาทาํให้เราสามารถแปลงสมการนาเวียร์สโต๊คส์ให้กลายเป็นสมการท่ีง่ายข้ึนได ้ ในบทความน้ี

สมการท่ีแปลงแลว้คือสมการชั้นชิดผวิ [1] 

 พิจารณาการไหลผ่านแพนอากาศพบว่าโดยส่วนใหญ่แล้วชั้นชิดผิวเร่ิมเติบโตจากจุดชงักงันและหนาข้ึนเร่ือย  ๆ   

ตามระยะทางบนผิวแพนอากาศ ในช่วงตน้ท่ีบริเวณดา้นหน้าของแพนอากาศ ชั้นชิดผิวเป็นแบบลามินาร์และเป็นเช่นน้ี 

ไปจนกระทั่งถึงจุดเปล่ียนผ่าน บริเวณการเปล่ียนผ่านจะมีระยะทางไม่มาก หลังจากนั้ นชั้ นชิดผิวจะกลายเป็นแบบ 

เทอร์บูเลนทแ์ละดาํเนินต่อไปจนถึงขอบหลงัของแพนอากาศ ต่อจากนั้นจะเขา้สู่ยา่นการไหลแบบอลวน(wake flow region) 
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รูปที ่1 การไหลผา่นผวิบนของแพนอากาศ 

 

(ดูรูปท่ี 1) ในบทความน้ีจะพิจารณาแต่เฉพาะชั้นชิดผิวเป็นแบบลามินาร์และทาํนายจุดเร่ิมตน้การเปล่ียนผ่านแบบธรรมชาติ  

 เพียงเท่านั้น นอกจากน้ีเรายงัสามารถกล่าวไดว้่าการวิเคราะห์การไหลในชั้นชิดผวิแบบลามินาร์เป็นส่ิงท่ีตอ้งดาํเนินการก่อน

เพ่ือให้สามารถทาํการวเิคราะห์การไหลในชั้นชิดผวิแบบเทอร์บูเลนทแ์ละในยา่นการไหลแบบอลวนต่อไปได ้

 เป็นท่ีทราบกนัดีว่าค่าแรงยกและแรงตา้นของแพนอากาศท่ีซ่ึงการไหลบนผิวเป็นแบบลามินาร์โดยตลอดหรือเป็น

บริเวณกวา้งๆจะมีค่าสูงกว่าค่าแรงยกและแรงตา้นของแพนอากาศท่ีซ่ึงการไหลบนผวิเป็นแบบลามินาร์ท่ีเป็นบริเวณท่ีแคบ

กว่า ดว้ยเหตุน้ีการคน้หายา่นหรือบริเวณการไหลแบบลามินาร์บนผิวแพนอากาศท่ีวดัจากจุดชงกังนัไปจนถึงจุดเปล่ียนผ่าน

จึงมีทั้งความสาํคญัและเป็นประโยชน์สาํรับการเปรียบเทียบค่าทางอากาศพลศาสตร์ของแพนอากาศ 

 ตวัอยา่งของแพนอากาศท่ีมีการไหลบนผวิแบบลามินาร์และอยูใ่นการไหลท่ีมีเลขเรยโ์นลด์ตํ่ามีดงัเช่นแพนอากาศของ

อากาศยานไร้นกับินขนาดเล็กและแพนอากาศของกงัหันลมผลิตไฟฟ้าเป็นตน้ ดว้ยส่ิงน้ีผูว้ิจยัจึงกล่าวไดว้่างานวิจยัน้ีจะเป็น

ประโยชน์และใชเ้ป็นรากฐานต่อการวิเคราะห์และออกแบบแพนอากาศของอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็กและแพนอากาศ

ของกงัหันลมผลิตไฟฟ้า(wind turbine) รวมทั้งแพนอากาศของใบพดั(propeller) ไดต่้อไป 

    

2. ทฤษฏ ี

 2.1 สมการพ้ืนฐาน  

 สําหรับการไหลสองมิติแบบไร้การอดัตวันั้ น ความเร็วในทิศทาง x และ y (คือ u  และ v ตามลาํดบั) ตอ้งทาํให้

สมการความต่อเน่ืองเป็นจริงทัว่ทั้งสนามการไหล [1,2,4] นัน่คือ 
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 และสาํหรับการไหลแบบลามินาร์จะไดว้่า 
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 โดยท่ี y  คือระยะทางท่ีวดัจากพ้ืนผิว x คือระยะทางท่ีวดัตามความยาวผิว µ  คือ ความหนืดพลวตั และ ρ คือ

ความหนาแน่นของของไหล ส่วนสมการโมเมนตมัในทิศตั้งฉากกบัผิว ไดแ้สดงให้เห็นว่า ความดนัเกือบเป็นค่าคงท่ีตลอด

ชั้นชิดผวิ ส่ิงน้ีทาํให้สามารถหาความสัมพนัธ์ระหว่างความดนักบัความเร็วท่ีอยูน่อกชั้นชิดผวิไดด้ว้ยสมการเบอร์นูลลี นัน่คือ 
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  เน่ืองจากชั้นชิดผวิจะบางมากเม่ือเทียบในระดับของการไหลไร้ความหนืดท่ีอยู่ภายนอก และเน่ืองจากการไหล

ภายในชั้นชิดผวิเป็นการไหลท่ีเกือบจะขนานกบัพ้ืนผิว ดงันั้น )(xUe จึงเป็นค่าท่ีไดม้าจากผลลพัธ์ของการไหลไร้ความหนืด 

ท่ีไหลอยูบ่นผวิรูปร่าง ส่ิงน้ีแสดงว่าก่อนการวิเคราะห์ )(xUe เป็นค่าท่ีทราบก่อนแลว้และทาํให้ไดเ้ง่ือนไขท่ีขอบชั้นชิดผิวว่า 
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 นอกจากนั้ น สมการ(3) และ (4) ยงัต้องทาํให้เง่ือนไขขอบเขตชนิดไม่ล่ืนไถล (Non-Slip Boundary Condition)  

เป็นจริง กล่าวคือ  
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 รวมทั้งยงัตอ้งทราบเง่ือนไขเร่ิมตน้อีกดว้ย นัน่คือ 
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 2.2 สมการช้ันชิดผวิแบบลามนิาร์สําหรับเกร์เดียนท์ ความดันใด ๆ  

 สมการน้ีจะใชไ้ดส้ําหรับกรณีท่ีการกระจายความเร็ว )(xUe ไม่เป็นไปตามกฎการยกกาํลงั [1] และเป็นสมการ 

ท่ีไดรั้บการแปลงโดยมีตวัแปรการแปลงคือ 
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 ใชต้วัแปรการแปลงกบัสมการความต่อเน่ือง ไดว้่า 
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  โดยท่ี 0=f  ท่ี 0=η  แลว้แทน u และ v  จากสมการ(8) และ(9) ตามลาํดบัลงในสมการโมเมนตมั ทาํให้ไดว้่า 
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 แลว้แทนลงในสมการ(10) จะไดว้่า 
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 เม่ือนิยามให ้
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 จะทาํให้สมการ(13) กลายเป็น 
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e
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  รวมทั้งทาํให้สมการเง่ือนไขเร่ิมตน้และสมการเง่ือนไขขอบเขตกลายเป็น 

 

0== nuf    ท่ี  0=η  

                                                                             1→nu     เม่ือ  ∞→η   

0nn uu =    ท่ี  0=ξ  

 การประมาณค่า
ξ∂

∂ nu
ในสมการ(14) กระทาํโดยใช้การกระจายอนุกรมเทยเ์ลอร์ของ 2,1, =iuni  รอบ nu  

ซ่ึงแสดงว่าค่า )(),(,, 221121 ξξξξ nnnn uuuu == เป็นค่าท่ีทราบแลว้โดยอยูก่่อนหนา้ξ และ )(ξnu  การกระจายท่ีได้

เป็นดงัน้ี 
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 แกส้มการทั้งสองเพ่ือหา
ξ∂

∂ nu
จะได ้
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 ทาํการแทนผลท่ีไดล้งในสมการ(14) พร้อมทั้งใชก้ารประมาณท่ีวา่ 

 

                                                               ( )22 2( ) 2n s n s n s su u u u u u u= + − ≈ −  (18) 

 

  ร่วมกนัแปลงให้สมการ(14) กลายเป็น 
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                        ( ) ( )2 212 1 2
2n n s s s n n s s nn n n

m fu m u u u f u u u u u u uξ β β ξ
ξ ξ

+ ∂′′ ′ ′≈ − − − + − − −
∆ ∂

  

 

  แลว้จดัให้อยูใ่นรูปขา้งล่างน้ี 

 

    ( )2 21 [2 (2 )] 1
2n s n s s nn n s s

m fu f u mu u u u m u uξ ξξ β β
ξ ξ ξ

 + ∂′′ ′+ + − + − = − + − ∂ ∆ ∆ 
 (19) 

 

 2.3 สมการผลต่างสืบเน่ือง 

  การประมาณค่าอนุพนัธ์ท่ีหน่ึงของ nu จะใชสู้ตรผลต่างก่ึงกลาง (Central Difference Formula) เขา้ช่วย กล่าวคือ 

 

                                                                               
1,1,

1,1,

−+

−+

−
−
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uu
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ηη
 (20) 

 

  ส่วนการประมาณค่าอนุพนัธ์ท่ีสองของ nu กระทาํดว้ยสมการต่อไปน้ี 

 

                                                               , 1 , , , 1

, 1 , 1 , 1 , , , 1

2 [ ]n i n i n i n i
n

n i n i n i n i n i n i

u u
u

η η
η η η η η η

+ −

+ − + −

− −
′′ ≈ × −

− − −
 (21) 

 

  โดยท่ี   

 

                                                                                         ),(, inin uu ηξ=  (22) 

 

 นาํสมการอนุพนัธ์ท่ีหน่ึงและท่ีสองของ nu แทนลงในสมการ(17) แลว้จดัสมการท่ีไดใ้ห้อยูใ่นรูปต่อไปน้ี 

 

                                                                       jjjjjjnj DUCUBUA =++ +− 11,   (23) 

 

 โดยท่ี 
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                                                                      2
,

2
, )1( jsjsj UUmD β

ξ
ξ
∆

−+−=   (27) 

 ซ่ึง 

 

)),(()(, jnjsjs uuU ηξη ≈=  

                                                                          ))(()(, jjsjs ffF ηη ≈=   (28) 

                                                                                     )(, ξnjnn uU =  

 การประเมินค่า jsF , เป็นไปดงัน้ี 
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 ในทาํนองเดียวกนั 
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 2.4 สมการจากเง่ือนไขขอบเขต 

 สมการจากเง่ือนไขขอบเขตมีอยู ่2 สมการดงัน้ี 

 1) จากเง่ือนไข 0)0( 1, === nn Uu η  ไดว้่า 

 

                                                           1 ,1 1 ,2 1 1 1 11, 0n nBU C U D B C D+ = ⇒ = = =  (31) 

 

 2) จากเง่ือนไข 1)( , ==∞→ pnn Uu η  ไดว้่า 

 

                                                        , 1 0, 1p n p p np p p p pA U B U D A B D− + = ⇒ = = =  (32) 

 

 ซ่ึง p คือจํานวนจุดหรือสถานีบนแกน η  โดยท่ี p  จะต้องมีค่ามากเพียงพอเพ่ือให้ 1)( →∞→ηnu   

ส่ิงน้ีแสดงว่า  

                                                                       ∞== ηηηηη pj ,,, 21   (33) 

 

 2.5 ระบบสมการ 

 ในแต่ละสถานี(คือ iξ ) มีจาํนวนสมการทั้งส้ิน p สมการ  สมการแรกคือสมการ(29) สมการสุดทา้ยคือสมการ

(30) สมการท่ี 2 ถึง 1−p คือสมการ(21) ท่ีคิดท่ี 1,3,2 −= pj   เขียนสมการทั้งหมดในรูปของเมตริกซ์ ไดว้่า 
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  (34) 

 

 2.6 ค่าตวัแปรทีจุ่ดชงักงัน 

 ค่าตวัแปรท่ีสาํคญัมีดงัน้ี 

 1)  ความเร็ว:  0)0( ==ξnu  

 2) พารามิเตอร์เกรเดียนทค์วามดนั, 1)0( ==ξm  

 3) เพ่ือการศึกษาการเติบโตของชั้นชิดผวิจะกาํหนดว่า 
LUe

ρ
µξδ == )0(  

 2.7 จุดเปลีย่นผ่าน 

 เป็นท่ีทราบกนัดีว่า von Ingen and Smith เป็นผูแ้นะนาํให้รู้จกักบัวิธีเอกซ์โพเนนทก์าํลงัเอ็น ( eN method) ท่ีเป็น 

วิธีก่ึงประสบการณ์โดยตั้ งอยู่บนฐานของทฤษฎีเสถียรภาพเชิงเส้น วิธีเอกซ์โพเนนท์กาํลังเอ็นน้ีใช้ได้เป็นอย่างดีเพ่ือ 

การทาํนายการเร่ิมเกิดข้ึนของการเปล่ียนผา่นแบบธรรมชาติสาํหรับชั้นชิดผวิแบบสองมิติชนิดไร้การอดัตวั [6,7]  

 ตัวเลข N เป็นอัตราการขยายสูงสุดท่ีเกิดข้ึนท่ีตาํแหน่งท่ีกาํหนด จุดเร่ิมต้นการเปล่ียนผ่านจากการไหลแบบ 

ลามินาร์ไปสู่การไหลแบบเทอร์บูเลนทคื์อจุดท่ีมีค่า N มากกว่าค่าวิกฤติ, Ncrit ในบทความน้ีจะใชว้ิธีของ Drela หาค่า N [5]:  

 

                                                                        ( )critd
dNN ,ReRe
Re θθ

θ

−=  (35) 

 

 โดยท่ี θRe คือเลขเรยโ์นลดท่ี์ข้ึนอยูก่บัความหนาโมเมนตมั θ  

 

                                                                                    
ν
θ

θ
eU

=Re  (36) 

 

  ความชนั
θRed

dN
มีสมการคือ 

 

                                                         ( ) ( )( )23.87/ 1 2.520.028 1 0.0345*
Re

HdN H e
d θ

− − −= − −  (37) 

 

  crit,Reθ หาไดจ้ากสมการ 

 

                                             
0.43

10 ,
1 14log Re 2.492 0.7 tanh 9.4 1

1 1crit H Hθ
    = + − +    − −    

 (38) 
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  9=critN  เป็นค่าท่ีใชไ้ดส้ําหรับการไหลท่ีค่อนขา้งเป็นแบบเทอร์บูเลนท์ท่ีซ่ึงปกติเป็นการไหลในอุโมงค์ลม  

9>critN เป็นค่าท่ีควรใชส้าํหรับการไหลเขา้ท่ีเป็นแบบลามินาร์อยา่งแข็งขนัและสาํหรับพ้ืนผวิเรียบและมีการสั่นนอ้ย[8] 

 2.8 ตวัแปรในช้ันชิดผวิ 

 1) ความหนาระยะกระจดั 

                                                                              dy
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yxu

e
∫
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 2) ความหนาโมเมนตมั 
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ee
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
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1θ  (40) 

 3) ค่าปัจจยัรูปร่าง 

 

                                                                              
θ
δ *

=H  (41) 

 4) สัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผวิ                                                    
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e

w
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U
c

ρ

τ
=  (42) 

  ซ่ึง 

 

                                                                                           
0=∂

∂
=

y
w y
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 3. การดําเนินงานและผลงาน 

 โปรแกรมท่ีพัฒนาข้ึนมาเพ่ือใช้ค ํานวณประกอบด้วยส่วนสําคัญส่ีส่วน  คือ  ส่วนแรกเป็นวิธีตาข่ายสองมิติ 

เพ่ือการประมาณค่าความเร็วท่ีขอบชั้ นชิดผิวและจุดชงักงัน ส่วนท่ีสองเป็นส่วนคํานวณความเร็วภายในชั้ นชิดผิว 

คิดท่ีแต่ละสถานี iξ  เม่ือความเร็วท่ีแต่ละจุดบนแนวแกนตั้ งฉาก jj uu =)(η ลู่เข้าสู่คาํตอบแล้วส่วนท่ีสามจะทาํงาน  

แ ต่ ถ้ า ย ัง ไ ม่ ลู่ เ ข้ า ก็ ใ ห้ ท ํา ซํ้ า ไ ป จ น ค ร บ จํา น ว น ร อ บ ท่ี กํา ห น ด แ ล้ว จึ ง ยุ ติ ก า ร ทํา ง า น  เ ง่ื อ น ไ ข ก า ร ลู่ เ ข้า คื อ 

pjjuu curjprej ,,2,1,00001.0)max( ,, =∀<−   ส่ ว น ท่ีส า มจ ะ คํา น ว ณห า ค่ า ค ว า มห น า ร ะ ย ะ ก ร ะ จัด  

ความหนาโมเมนตัมและค่าปัจจัยรูปร่าง และส่วนท่ีส่ีจะตรวจสอบว่าการเปล่ียนผ่านเกิดข้ึนท่ีสถานี iξ หรือไม่    

โดยใชเ้ง่ือนไขการตรวจสอบคือ critNN >  ถา้เง่ือนไขเป็นจริงให้ยุติการทาํงาน แต่ถา้ไม่จริง โปรแกรมจะยอ้นกลบัไป 

ทาํส่วนท่ีสองโดยกระทาํกบั(ท่ี)สถานี iξ สถานีถดัไปจนครบทุกสถานีหรือ อาจจะยติุการทาํงานก่อนก็ไดถ้า้ค่า ju ไม่ลู่เขา้ 

หรือเกิดการเปล่ียนผา่น 

 ขอ้มูลท่ีตอ้งป้อนให้แก่โปรแกรมประกอบดว้ย เลขเรยโ์นลด ์ )(Re
µ

ρ LU∞=  มุมปะทะ อตัราการขยายค่าวิกฤติ และ

พิกดัของจุดต่าง ๆ  บนผวิแพนอากาศท่ีเร่ิมตน้จากผิวดา้นล่างของแพนอากาศจากจุดท่ีขอบทา้ยไปยงัจุดท่ีขอบหน้า แลว้ต่อ

ดว้ยผวิดา้นบนต่อจากจุดท่ีขอบหนา้ไปยงัจุดท่ีขอบหลงั 
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 ผลการทํางานเป็นไปดังแสดงไว้ในรูป  2 ถึงรูปท่ี 9 เ ม่ือพิจารณาจากรูปกราฟทั้ งหมดพบว่าผลลัพธ์ ท่ีได ้

จากการประยุกต์ใชว้ิธีในงานวิจยัน้ีมีค่าความแตกต่างจากผลลัพธ์จากวิธีท่ีใช้ในหนังสืออา้งอิง [3] ไม่มากและค่าต่าง ๆ  

ท่ีไดจ้ะสอดคลอ้งและเป็นไปในทิศทางเดียวกนัโดยท่ีค่าสูงสุดและค่าเฉล่ียของความแตกต่างสัมบูรณ์ระหว่างผลลพัธ์ท่ีได้

จากวิธีทั้งสองสาํหรับกรณีของความหนาระยะกระจดัและกรณีของความหนาโมเมนตมัไดผ้ลมีค่าไม่เกิน 1 % และสําหรับ

กรณีของสัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผิวไดผ้ลคือ 6.0043% และ 0.5684% ตามลาํดบั  แต่สาํหรับกรณีของค่าปัจจยัรูปร่างผลท่ี

ไดจ้ากวิธีทั้งสองยงัมีความแตกต่างท่ีเห็นไดเ้ด่นชดัคือ 37.12% และ 13.39% ตามลาํดบั (ดูตารางท่ี 1)  ทั้งน้ีเน่ืองจากค่าปัจจยั

รูปร่างเป็นค่าท่ีไดจ้ากการคาํนวณ (ดูสมการ(36)) ท่ีซ่ึงทั้งตวัตั้ง (คือ *δ  ) และตวัหาร (คือθ  ) มีค่าไม่เท่ากนัอยูแ่ลว้ ผลท่ีได้

จึงมีความแตกต่างท่ีเห็นไดเ้ด่นชดั และดว้ยเหตุน้ีจุดเปล่ียนผ่านท่ีไดจ้ากวิธีทั้งสองจึงแตกต่างดว้ยเช่นกนั เหตุผลสําคญัอีก

ประการหน่ึงท่ีทาํให้ผลลพัธ์ท่ีไดจ้ากวิธีทั้งสองมีค่าแตกต่างกนัคือวิธีทั้งสองกล่าวทัว่ไปแลว้เป็นวิธีเชิงตวัเลขแต่ประยุกต์ใช้

วิธีท่ีแตกต่างกนั โดยท่ีวิธีในงานวิจยัน้ีใชวิ้ธีผลต่างสืบเน่ืองชนิดท่ีข้ึนอยูก่บัสมการเชิงอนุพนัธ์อนัดบัท่ีสองในขณะท่ี 

[3] ใชวิ้ธีกล่อง (Box method) ซ่ึงก็คือวิธีผลต่างสืบเน่ืองชนิดท่ีข้ึนอยูก่บัระบบสมการเชิงอนุพนัธ์อนัดบัท่ีหน่ึง 

 

 
รูปที ่2 การเติบโตของความหนาระยะกระจดัของ NACA 0012 เม่ือ Re=3x105, Ncrit=9.5 

 

 
รูปที ่3 การเติบโตของความหนาโมเมนตมัของ NACA 0012 เม่ือ Re=3x105, Ncrit=9.5 
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รูปที ่4 การเติบโตของค่าปัจจยัรูปร่างของ NACA 0012 เม่ือ Re=3x105, Ncrit=9.5 

 
รูปที ่5 เส้นโคง้สัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผวิของ NACA 0012 เม่ือ Re=3x105, Ncrit=9.5 

 

 
รูปที ่6 การเติบโตของความหนาระยะกระจดัของ NACA 0012 เม่ือ Re=1x106, Ncrit=9 
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รูปที ่7 การเติบโตของความหนาโมเมนตมัของ NACA 0012 เม่ือ Re=1x106, Ncrit=9 

 

 
รูปที ่8 การเติบโตของค่าปัจจยัรูปร่างของ NACA 0012 เม่ือ Re=1x106, Ncrit=9 

 

 
รูปที ่9  เส้นโคง้สัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผวิของ NACA 0012 เม่ือ Re=1x106, Ncrit=9 

 

ตารางที ่1: ค่าสูงสุดและค่าเฉล่ียของความแตกต่างสัมบูรณ์ระหว่างผลลพัธ์ท่ีไดจ้ากวิธีในงานวิจยัน้ี 

กบัจากวิธีท่ีใชใ้นหนงัสืออา้งอิง [3] 

 *δ∆  θ∆  H∆  
fc∆  

ค่าสูงสุด  [%] 0.0120 0.0040 37.12 6.0043 



ปีที ่17 มกราคม – มถุินายน 2564          45 
  

ค่าเฉล่ีย   [%] 0.0080 0.0028 13.39 0.5684 
 

 

4.  บทสรุป 

  สมการชั้นชิดผิวแบบลามินาร์สําหรับเกร์เดียนท์ ความดันใดๆ สมการผลต่างสืบเน่ืองและระบบสมการ ได้รับ 

การแสดงให้เห็นท่ีมาอย่างค่อนขา้งชดัเจนเพ่ือสร้างโปรแกรมข้ึนมาช่วยคาํนวณหาการกระจายความเร็วภายในชั้นชิดผิว

แบบลาร์มินาร์และทาํการประเมินค่าตวัแปรในชั้นชิดผวิแบบลาร์มินาร์รวมทั้งทาํการทาํนายจุดเปล่ียนผา่นดว้ย   

 พิจารณาจากผลลัพธ์สําคัญคือความหนาระยะกระจัดและสัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผิว ซ่ึงเป็นค่าท่ีต้องใช้ใน 

การวิเคราะห์หาค่าทางอากาศพลศาสตร์ของแพนอากาศท่ีคาํนึงถึงผลของความหนืด พบว่าผลลพัธ์ของตวัแปรทั้งสองท่ีได้

จากวิธีในงานวิจัยน้ีเป็นค่าท่ียอมรับไดเ้พราะความหนาระยะกระจดัมีค่าต่างจากค่าท่ีได้จาก [3] สูงสุดไม่เกิน 1% ส่วน

สัมประสิทธ์ิความหนืดท่ีผวิมีค่าต่างจากค่าท่ีไดจ้าก [3] สูงสุดไม่เกิน 6.01%  ดงันั้นกล่าวสรุปไดว้่าเราสามารถใชง้านวิจยัน้ี 

 เป็นพ้ืนฐานของงานวิจยัท่ีเก่ียวขอ้งกบัสมการชั้นชิดผวิแบบเทอร์บูเลนทต่์อไปได ้
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6. สัญลกัษณ์ 

   -  fc  Skin friction coefficient  - crit,Reθ  Critical momentum thickness Reynolds number 

- m  Pressure gradient parameter  - eU  External velocity 

- p  Pressure  - δ  Measure of the boundary layer thickness 

- yx,  Boundary layer coordinates  - *δ  Displacement thickness 

- vu,  Velocity components  - µ  Dynamic viscosity 
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-  H                      Form factor  - ρ  Density 

- L  Characteristic length  - τ  Shear stress 

- N                 Amplitude ratio  - wτ  Wall shear stress 

- critN  Critical amplitude ratio    - θ  Momentum thickness 

- Re   Reynolds number  - ηξ ,  Transformation variables 

- θRe  Momentum thickness Reynolds 

number 

 - ν  Kinematic viscosity 

  


