
Sci & Tech.J.NKRAFA.[2024] 20(1), 119 - 130 

การวิเคราะห์สมรรถนะเคร่ืองบินวิทยุบังคับเพ่ือใบประกาศความสมควรเดินอากาศ 
RC Model Performance Analysis for Airworthiness Certification 

 
1* สุภาพ เพงิมาก และ 2#เทพวนิทร์ โรจนพสิิฐ 

1ภาควิชาวิศวกรรมอากาศยาน โรงเรียนนายเรืออากาศนวมินทกษตัริยาธิราช  
1* Supap  Perngmak  and  2# Thepwintr  Rojnpisit 

1,2Aeronautical Engineering Department, Navaminda Kasatriyadhiraj Royal Air Force Academy 
*Supap_perng@rtaf.mi.th, #Thepwintr@gmail.com 

 

 
บทคัดย่อ 

 ในปัจจุบนั อากาศยานไร้คนขบัได้รับความนิยมแพร่หลายในอุตสาหกรรมหลากหลาย ทั้งทางทหาร 

และพลเรือน จึงท าให้มีการออกแบบเพื่อสร้างและผลิตอากาศยานชนิดน้ีออกมาเป็นจ านวนมาก ในการออกแบบ

เพื่อสร้างและผลิตอากาศยานไร้คนขบันั้น ยงัตอ้งค านึงถึงและยดึถือกฎเกณฑค์วามสมควรเดินอากาศของอากาศยาน

ไร้คนขบัเป็นส าคญั อย่างไรก็ตามกองทพัอากาศไทยยงัไม่ได้พิจารณาก าหนดกฎเกณฑ์ความสมควรเดินอากาศ

ของอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็กและมีน ้าหนักไม่เกิน 200 กิโลกรัม แต่มีแนวโน้มท่ีจะดดัแปลงกฎเกณฑ์ความสมควร

เดินอากาศของอากาศยานไร้คนขบัของต่างประเทศท่ีเป็นท่ียอมรับและใช้งานกนัโดยทัว่ไป ดว้ยเหตุน้ี การวิจยัน้ี

จึงเลือกใช้กฎเกณฑ์ความสมควรเดินอากาศของอากาศยานไร้คนขับขององค์กรสนธิสัญญาแอตแลนติคเหนือ  

ท่ีเรียกกนัในช่ือ STANAG 4703 เพื่อใชส้ าหรับการออกใบประกาศความสมควรเดินอากาศของอากาศยานไร้คนขบั

ขนาดเลก็ท่ีมีน าหนกัว่ิงขึ้นไม่เกิน 200 กิโลกรัม  

 สมรรถนะการบินว่ิงขึ้นของอากาศยานไร้คนขบัเป็นส่วนส าคญัท่ีจะบ่งบอกถึงความสมควรเดินอากาศ 

กฎระเบียบ STANAG 4703 ยนิยอมใหค้ านวณหาสมรรถนะน้ีไดท้ั้งจากการบินทดสอบและการวิเคราะห์ แต่ภายใน

งานวิจัยน้ีจะใช้การวิเคราะห์เพียงเท่านั้น โดยท าการสร้างโปรแกรมเพื่อจ าลองการบินว่ิงขึ้น แล้วจึงค านวณ

สมรรถนะการบินว่ิงขึ้นของอากาศยานไร้คนขบั 

  เน่ืองจากระบบสมการสมรรถนะของอากาศยานเป็นระบบสมการเชิงอนุพนัธ์อนัดบัท่ีหน่ึงแบบไม่เชิงเส้น 

ท่ีซ่ึงเป็นปัญหาค่าเร่ิมตน้ (Initial value problem) ดังนั้นคณะผูว้ิจัยจึงเลือกใช้ทั้งวิธีรุงเง-คุตตา ชนิดอนัดบัท่ีส่ี 

(4th order Runge-Kutta method) ท่ี เ ป็นวิ ธีขั้ น เ ด่ียว (Singe Step method) และวิ ธีแบบท านายแล้วปรับแก้ค่ า 

(Predictor-Corrector method) ท่ีเป็นวิธีพหุขั้น (Multi step method) เขา้ท าการแก้ระบบสมการน้ีเพื่อหาค่าตวัแปร

ดา้นสมรรถนะ ส าหรับการท านายค่าตวัแปรจะใชว้ิธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธ ชนิดอนัดบัท่ีส่ี (4th order Adams-Bashforth 

method) แต่การปรับแก้ค่าตัวแปรจะใช้วิ ธีอาดัม -เม้าตัน ชนิดอันดับท่ีส่ี  (4th order Adams-Moulton method)  

นอกจากนั้นค่าเร่ิมตน้ส าหรับวิธีพหุขั้นท่ีใชใ้นงานวิจยัน้ีไดม้าจากการค านวณดว้ยวิธีรุงเง-คุตตา 
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     คณะผูวิ้จยัสร้างโปรแกรมการจ าลองการบินว่ิงขึ้น โดยใชภ้าษาแมตเลบ็ (MATLAB) เสร็จแลว้จึงทดสอบ

การท างานของโปรแกรมด้วยขอ้มูลของอากาศยานจ านวน 4 เคร่ือง ประกอบดว้ย เคร่ืองบินบงัคบัวิทยุ 1 เคร่ือง 

อากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็ก 1 เคร่ือง อากาศยานเพื่อการบินทัว่ไปชนิดเคร่ืองยนต์เด่ียว 2 เคร่ือง ขอ้มูลท่ีต้อง

ใช้เพื่อการท างานของโปรแกรม มีดงัเช่น น ้าหนกัว่ิงขึ้นสูงสุด น ้ าหนกัน ้ามนั ความเร็วว่ิงขึ้น ความเร็วร่วงล่นหน่ึง

ในสภาพการบินว่ิงขึ้น  มุมปะทะขณะว่ิงขึ้น  มุมปะทะร่วงหล่น และขอ้มูลแรงขบัหรือก าลงัขบัขณะว่ิงขึ้น เป็นตน้ 

ผลลพัธ์ส าคญัท่ีไดจ้ากการท างานของโปรแกรมคือ ระยะว่ิงบนพื้น และ ระยะว่ิงขึ้น ผลการทดสอบการท างานของ

โปรแกรมแสดงให้เห็นว่าโปรแกรมท างานได้ถูกต้องและให้ความแม่นย  าสูง โดยท่ีค่าสมรรถนะการบินว่ิงขึ้น  

ท่ีโดยเฉพาะอยา่งยิง่ในหัวขอ้ระยะว่ิงบนพื้น และในหัวขอ้ระยะว่ิงขึ้น มีค่าผิดพลาดสัมพทัธ์ท่ีเทียบกบัค่าจากขอ้มูล

อา้งอิง นอ้ยกวา่ 10%  ดว้ยเหตุน้ีจึงกล่าวไดว้า่ โปรแกรมท่ีสร้างขึ้นมาน้ีสามารถน าไปใชเ้พื่อการวิเคราะห์สมรรถนะ

ของอากาศยานทั้งส่ีชนิด รวมทั้งใชผ้ลการวิเคราะห์เพื่อการขอใบประกาศความสมควรเดินอากาศ ใหแ้ก่ อากาศยาน

ไร้คนขบัขนาดเลก็ตามกฎเกณฑค์วามสมควรเดินอากาศ STANAG 4703 ในหวัขอ้สมรรถนะการบินว่ิงขึ้นได ้

 
ค าส าคัญ: สมรรถนะว่ิงขึ้น, ระยะทางว่ิงขึ้น, สมรรถนะการไต่, ความสมควรเดินอากาศ 
 

Abstract 
 

 Nowadays, Unmanned Aerial Vehicles (UAV) are widely popular in many industries, Both military and 
civil. As a result, a large number of design and production of this type of the aircraft is occurring. It is consequently 
important to adhere to the rules for airworthiness of unmanned aircraft in designing and manufacturing the aircraft. 
However, Royal Thai Air Force has not yet determined the airworthiness for themselves. But there is a tendency 
that the Royal Thai Air Force want to adapt the international airworthiness rules for unmanned aircraft weight under 
200 kilogram that worldwide accepted. Thus within this research, the aircraft airworthiness rules known as 
STANAG 4703 from North Atlantic Treaty Organization is used for issuing airworthiness certificates for unmanned 
aerial vehicles with a take-off weight under 50 kilograms. 
 The take-off performance of an unmanned aerial vehicle is an important part that indicates its 
airworthiness. STANAG 4703 regulations allow this performance to be calculate through both flight testing and 
analysis. But within this research, only the analysis method will be used: by creating a program to simulate take-off 
flight and then use it to calculate take-off performance of an unmanned aerial vehicle. 
 Since aircraft performance equations are nonlinear first order differential equations which are initial value 
problems, therefore the researchers chose to use both 4thorder single step Runge-Kutta method and multistep 
Predictor-Corrector method to solve these equations for determining the values of performance variables. The 4th 
Adams-Bashforth method is used for predicting variable values. And the 4th Adam-Moulton method is used for 
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correcting the variable values. Besides, the Runge-Kutta method is used to provide initial values necessary for the 
multistep Predictor-Corrector method. 
 The researchers created a program which is written in MATLAB language to simulate take-off flight.  
The program was then tested using data from 4 aircrafts consist of 1 radio-controlled aircraft, 1 unmanned aircraft 
and 2 single-engine general aviation aircrafts. The data needed for the program are e.g. maximum take-off weight, 
fuel weight, take-off speed, stall speed, angle of stall angle, and thrust. The important results from this program are 
specifically ground roll and take-off distances. Testing this program by using data form from 4 aircrafts as 
mentioned above shows that it works correctly and high precisely: especially, takeoff performance in term of ground 
roll and take-off distances have their relative errors with respect to their values from reference data in less than 10%. 
Therefore it can be said that this already created program can be used for analyzing takeoff performance of the 4 
aircraft types. And these analytical results can be then documented and reported for requiring the airworthiness 
certification for small unmanned aerial vehicle according to STANAG 4730 in the part of takeoff performance.  

 

Keywords: Take-off performance, Take-off distance, Climb performance, Airworthiness 
 
1. บทน า 
  อากาศยานไร้คนขบัไดรั้บการพฒันาและสร้างขึ้นมาเป็นจ านวนมากเพ่ือใชป้ระโยชน์ทั้งในดา้นการทหารและการพลเรือน 
ทั้งน้ีเป็นผลมาจากการเจริญทางดา้นวิทยาศาสตร์และเทคโนโลยี เคร่ืองบินวิทยบุงัคบัจดัเป็นอากาศยานไร้คนขบัดว้ยเช่นกนั 
โดยมีน ้ าหนักว่ิงขึ้นไม่เกิน 200 กิโลกรัม (หรืออาจมากกว่าเล็กน้อย) เพียงแต่ไม่มีอุปกรณ์และเคร่ืองมือส าหรับการบิน
อตัโนมติัอยูใ่นเคร่ืองบินวิทยบุงัคบั นอกเหนือจากการบินเพื่อการกีฬา เราสามารถใชเ้คร่ืองบินวิทยบุงัคบัเป็นตน้แบบส าหรับ
การพฒันาต่อยอดให้กลายเป็นอากาศยานไร้คนขบัท่ีแทจ้ริงได ้โดยมีสมมติฐานว่าคุณสมบติัส่วนมากของตน้แบบท่ีเป็น
เคร่ืองบินวิทยบุงัคบั เหมือนกบัของอากาศยานไร้คนขบั ทั้งน้ีเพราะความแตกต่างของอากาศยานอยูท่ี่การมีหรือไม่มีอุปกรณ์
และเคร่ืองมือส าหรับการบินอตัโนมติัเท่านั้น  
  การใชง้านอากาศยานไร้คนขบันั้น มีความเส่ียงท่ีจะเกิดอุบติัเหตุทั้งในอากาศและบนพ้ืนดินซ่ึงสามารถสร้างอนัตราย
และความเสียหายให้แก่เคร่ืองบินและแก่บุคคลท่ีสามได้ ด้วยเหตุน้ี หลายประเทศจึงได้สร้างมาตรฐานความสมควร
เดินอากาศไวใ้ชก้บัอากาศยานไร้คนขบั โดยแต่ละประเทศจะมีขอ้ก าหนดและความตอ้งการท่ีส่วนมากแลว้จะคลา้ยคลึงกนั 
ส าหรับการออกใบรับรองความสมควรเดินอากาศนั้น ทั้งการบินทดสอบและการวิเคราะห์เพ่ือคน้หาค่าสมรรถนะของอากาศยาน 
นอกเหนือจากนั้นการประเมินค่าสมรรถนะยงัเป็นส่ิงท่ีตอ้งด าเนินการในกระบวนการออกแบบ 
  ส าหรับกองทพัอากาศไทยนั้น ขอ้ก าหนดและความตอ้งการของความสมควรเดินอากาศของอากาศยานไร้คนขบั ยงัไม่ได้
รับการตั้งขึ้นมาอย่างเป็นทางการ จึงจ าเป็นตอ้งพิจารณาตั้งขอ้ก าหนดและความตอ้งการของความสมควรเดินอากาศของ
อากาศยานไร้คนขบัให้ส าเร็จ ทั้งน้ีเพ่ือป้องกนัและหลีกเล่ียงความเสียหายต่าง ๆ ท่ีจะเกิดขึ้น ซ่ึงอาจจะน าไปสู่การสูญเสีย
ทั้งในชีวิตและทรัพยสิ์น 
  เน่ืองจากข้อก าหนดและความตอ้งการของความสมควรเดินอากาศของอากาศยานไร้คนขบัมีอยู่เป็นจ านวนมาก
ในหลายประเทศ ท่ีไดป้ระกาศใชไ้ปแลว้ ขอ้ก าหนด STANAG 4703 ท่ีถูกก าหนดขึ้นโดยองคก์รสนธิสัญญาแอตแลนติกเหนือนั้น 
มีความเป็นสากลและถูกใช้อ้างอิงในการก าหนดความต้องการของความสมควรเดินอากาศของอากาศยานหลากหลาย
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ประเภททัว่โลก จึงเป็นตวัเลือกท่ีเหมาะสมในการเป็นแหล่งอา้งอิงให้กองทพัอากาศใชก้ าหนดความสมควรเดินอากาศของ
อากาศยานไร้คนขบัในอนาคต                      
  เน่ืองจาก STANAG 4703 ยินยอมให้มีการใชค้่าสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขบัท่ีไดจ้ากทั้งการวิเคราะห์และจาก
การบินทดสอบ เพื่อใช้ร่วมกนัในการขอใบอนุญาตความสมควรเดินอากาศ  [14] รวมทั้งจากการศึกษาคน้ควา้เอกสารวิจยั 
พบว่า ยงัมีการวิเคราะห์อย่างละเอียดในเร่ืองสมรรถนะการบินว่ิงขึ้นของอากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็กอยู่น้อยมาก 
คณะผูวิ้จยัจึงมีความคิดท่ีจะท าการวิเคราะห์อยา่งละเอียดและสร้างโปรแกรมเพื่อการค านวณสมรรถนะอากาศยานท่ีสามารถ
ใชไ้ดก้บัเคร่ืองบินลูกสูบใบพดัชนิดต่าง ๆ ซ่ึงโดยส่วนใหญ่แลว้การวิเคราะห์นั้นจะกระท าโดยใชส้มการเชิงประสบการณ์
ท่ีใชก้นัทัว่ ๆไป และผลท่ีไดจ้ะเป็นค่าตวัเลขโดยไม่ขึ้นอยู่กบัเวลา [9],[10],[11],[12]  แต่เป็นท่ีทราบกนัดีแลว้ว่า การบินว่ิงขึ้น
เป็นการเคล่ือนท่ีชนิดหน่ึง ดงันั้น การบินว่ิงขึ้นจึงจะตอ้งมีสมการการเคล่ือนท่ีท่ีอยู่ในรูปของสมการเชิงอนุพนัธ์และจะ
ส่งผลท าให้ไดผ้ลการวิเคราะห์ท่ีไดข้ึ้นอยู่กบัเวลาซ่ึงก็คือประวติัศาสตร์เวลา (Time History) นัน่เอง ส่ิงน้ีแสดงว่าสามารถ
สร้างโปรแกรมท าการจ าลองการบินว่ิงขึ้นได ้รวมทั้งจะทราบค่าสมรรถนะการบินว่ิงขึ้นอีกดว้ย 
 
2. ขอบเขตงานวิจัย 
  2.1 ส าหรับการตรวจสอบความถูกตอ้งและแม่นย  าของผลจากการใชโ้ปรแกรมการจ าลองการบินว่ิงขึ้นท่ีเขียนโดยใช้
ภาษาแมตเลบ็นั้น ขอ้มูลป้อนเขา้เป็นขอ้มูลอา้งอิงจากอากาศยานจ านวนทั้งหมด 4 เคร่ือง คือ อากาศยานบงัคบัวิทย ุ1 เคร่ือง 
อากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ 1 เคร่ือง และ อากาศยานเพ่ือการบินทัว่ไปชนิดเคร่ืองยนตเ์ด่ียว 2 เคร่ือง  
 2.2 เคร่ืองยนตข์องอากาศยานทั้ง 4 เคร่ือง เป็นเคร่ืองยนตล์ูกสูบใบพดั 

 
3. ทฤษฎีที่เกี่ยวข้อง 
  3.1 วัฎภาคการวิ่งขึน้ (Takeoff phases) 
  วฎัภาคหรือช่วงการว่ิงขึ้นประกอบดว้ย 3 วฎัภาค ดงัแสดงในรูปท่ี 1 กล่าวคือ 1) ช่วงลอ้หมุนบนพ้ืน 2) ช่วงหมุนยกหวั 
การยกตวัพน้พ้ืนและการเปล่ียนผา่น และ 3) ช่วงการไต่คงท่ีขึ้นไปถึงความสูงส่ิงกีดขวาง 
 

 
 

รูปท่ี 1  วฎัภาคหรือช่วงการว่ิงขึ้น 
 

  นอกจากนั้น ระยะทางท่ีใชเ้ป็นส่ิงบ่งบอกสมรรถนะการบินว่ิงขึ้น มีอยู ่2 ระยะ คือ 1) ระยะว่ิงบนพ้ืน (ground roll 
distance) ท่ีวดัจากจุดเร่ิมต้นไปยงัจุดท่ีอากาศยานเร่ิมยกตัวลอยพ้นพ้ืนทางว่ิง (Lift-Off) และ 2) ระยะว่ิงขึ้น (take-off 
distance) ท่ีวดัจากจุดเร่ิมตน้ไปยงัจุดท่ีอากาศยานอยูเ่หนือส่ิงกีดขวางท่ีสูง 50 ft. (หรือ 35 ft.) 
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 3.2 ระบบสมการสมรรถนะ 
                  สัญลกัษณ์ต่าง ๆ 

𝑔 Gravity ℎ Height 
𝑎, 𝑏, 𝑐 Polynomial Coefficients 𝑡 Time 

𝑒 Oswald’s efficiency factor 𝑛 Revolution per Minute 
𝑉 Velocity 𝑆 Wing Area 
𝑆 Wing Area 𝑇 Thrust 
𝑀 Mach number 𝐷𝑝𝑟𝑜𝑝  Propeller Diameter 
𝐶𝐿  Lift coefficient 𝐶𝐿,0  Zero Lift coefficient 

𝐶𝐿,𝛼  Lift Curve slope 𝐾IGE Induced drag factor in-ground-effect 
𝐶𝐷  Drag coefficient 𝑁𝑒  Number of Engine 
𝐶𝑇  Thrust coefficient 𝐷𝑝𝑟𝑜𝑝  Propeller Diameter 
𝜑 In-ground-effect factor 𝑡

𝑐⁄  Thickness to Chord Ratio 
𝜌 Air density λ Taper Ratio 

 
  ระบบสมการสมรรถนะส าหรับการวิเคราะห์สมรรถนะการบินว่ิงขึ้นท่ีใช้เป็นระบบสมการเชิงอนุพนัธ์อนัดบัท่ีหน่ึง
แบบไม่เชิงเส้นมี 5 สมการ [1-3] แสดงดงัสมการท่ี (1) - (5) ดงัน้ี 

 
                                                           𝑥̇ =  cos 𝛾                                                                                                      (1) 
                                                         𝑊̇ = ℎ𝑠𝑓𝑐̇ × 𝑇 × 𝑉                                                                                       (2)                                       
                                                           ℎ̇ = 𝑉̇ × sin 𝛾                                                                                              (3) 
                                                           𝛾̇ =

0.5𝑔𝐶𝐿𝜌𝑉𝑆

𝑊
−

𝑔 cos 𝛾

𝑉
                                                                              (4) 

                                                          𝑉̇ = 𝑇 × 𝑉 ×
1

(𝑉𝑊)
−

0.5𝑔𝐶𝐷𝜌𝑉2𝑆

𝑊
− 𝑔 sin 𝛾                                        (5) 

 
  โดยท่ีการค านวณสัมประสิทธ์ิแรงยกและสัมประสิทธ์ิแรงตา้น กระท าโดยใชส้มการท่ี (6) และสมการท่ี (7) ตามล าดบั  
 
                                                         𝐶𝐿 = 𝐶𝐿,0 + 𝐶𝐿,𝛼 × 𝛼                                                                                   (6) 
                                                         𝐶𝐷 = 𝐶𝐷,0 + 𝐾𝐶𝐿

2                                                                                            (7) 
 
  รวมทั้งการประมาณค่าความดนัอากาศจะเป็นไปตามสมการท่ี (8) 
 
                                                          𝜌 = 𝜌0(1.0 − 6.86 × 10−6ℎ)4.26                                                                  (8) 
 
  ทั้งน้ี ระบบสมการสมรรถนะสามารถใชไ้ดก้บัช่วงการว่ิงขึ้นทั้งสามช่วง 
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 3.3 แรงต้าน 
  ภายในช่วงลอ้หมุนบนพ้ืนนั้น นอกจากแรงยก แรงตา้น น ้ าหนักอากาศยาน และแรงขบัแลว้ ยงัมีแรงเสียดทาน
ระหว่างลอ้กบัพ้ืนผิวทางว่ิง มากระท าต่ออากาศยานอีกดว้ย  แรงเสียดทานน้ีหาค่าโดยใชส้มการท่ี (9) และส่งผลต่อความเร่ง 
ดงัสมการท่ี (10)  

 
                                        𝐹𝑅 = 𝜇(𝑊 − 𝐿 cos 𝛾) = 𝜇(𝑊 − 0.5𝑔𝐶𝐿𝜌𝑉2𝑆 cos 𝛾)                                                (9) 

                                         𝑉̇ = 𝑇 × 𝑉 ×
1

(𝑉𝑊)
−

0.5𝑔𝐶𝐷𝜌𝑉2𝑆

𝑊
− 𝑔 sin 𝛾 −

𝐹𝑅 cos 𝛾

𝑚
                                                (10) 

 
 การประมาณค่าสัมประสิทธ์ิแรงตา้นยงัตอ้งค านึงถึงผลกระทบจากพ้ืน (Ground effect) การกางหรือไม่กางแฟล็บ  
และการเก็บหรือไม่เก็บลอ้ ดงันั้นสมการท่ี (7) จึงเป็น  

 
                                          𝐶𝐷 = 𝐶𝐷,0 + 𝐾IGE𝐶𝐿,𝐼𝐺𝐸

2 + ∆𝐶𝐷,𝑓𝑙𝑎𝑝 + ∆𝐶𝐷,𝑓𝑔𝑒𝑎𝑟                                                      (11) 

    โดยท่ี 𝐾IGE คือ ตวัประกอบแรงตา้นเหน่ียวน า (Induced Drag Factor) ท่ีหาไดจ้ากสมการท่ี (12)  
 
                                         𝐾𝐼𝐺𝐸 =

𝜑

𝜋𝐴𝑅𝑒
                                                                                                                          (12) 

 
  ซ่ึงตวัแปร e คือ ตวัประกอบประสิทธิภาพของออสวอลด์ (Oswald’s efficiency factor) [13]  และ 𝜑 คือตวัประกอบ
ของผลกระทบจากพ้ืน [8] ตามล าดบั โดยหาค่าไดจ้ากสมการท่ี (13) และสมการท่ี (15)  
 
                                                                𝑒 =

1

(1+0.12𝑀6){1+
0.142+𝑓(𝜆)𝐴(

10𝑡
𝑐

)
0.33

(cos 𝜑25)2 +
0.1(3𝑁𝑒+1)

(4+𝐴)0.8 }

                                  (13)  

 
   ซ่ึงใชไ้ดเ้ฉพาะเม่ืออตัราส่วนสนทศัน์ของปีก (Wing Aspect Ratio) มีค่ามากกว่า 5 และเป็นไปตามสมการท่ี (14) และ (15) 
 
                                                           𝑓(𝜆) = 0.005(1 + 1.5(𝜆 − 0.6)2)                                                                      (14) 
   ในระหว่างท่ี 

                                                               𝜑 = (
16ℎ𝑤

𝑏
)

2

/(1 + (16ℎ𝑤/𝑏)2)                                                          (15) 

 3.4 แรงขับ 
  เป็นท่ีทราบกนัดีว่า แรงขบัของเคร่ืองยนต์ลูกสูบใบพดัเป็นฟังก์ชันของทั้งความสูงและความเร็ว เม่ือพิจารณา
ท่ีความสูงหน่ึง แรงขบัมีค่าสูงสุดเม่ือความเร็วมีค่าเป็นศูนย ์(อากาศยานอยู่น่ิง) และแรงขบัจะลดค่าลงเม่ือความเร็วเพ่ิมมากขึ้น 
ภายในการวิจยัน้ี การประมาณค่าแรงขบั กระท าโดยใชส้มการท่ี (16) [3,8,10] 
 
                                                              𝑇 = 𝐶𝑇𝜌𝑛2𝐷𝑃𝑟𝑜𝑝

4                                                                                            (16)                          
 
  โดยท่ีสัมประสิทธ์ิแรงขบัเป็นฟังกช์นัของความเร็ว (𝐶𝑇 = 𝑓(𝑉) )   
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  โดยปกติแลว้ แรงขบัจะมีความสัมพนัธ์กบัความเร็วแบบไม่เชิงเส้น ตวัอยา่งดงัแสดงในรูปท่ี 2  
 

 
 

รูปท่ี 2  ตวัอยา่งกราฟแรงขบัเทียบกบัความเร็ว [9] 
 

  นอกจากนั้น จากการทบทวนวรรณกรรม [1-3] และเอกสารวิจยั [10] จะพบว่าสามารถเขียนความสัมพนัธ์ระหว่าง
แรงขบัของเคร่ืองยนตล์ูกสูบใบพดักบัความเร็วไดด้งัสมการท่ี (17) ต่อไปน้ี 
 

                                              𝑇 = 𝑎𝑉2 + 𝑏𝑉 + 𝑐                                                                                         (17) 
 
  ซ่ึงแสดงว่ารูปกราฟแสดงความสัมพนัธ์เป็นแบบพาราโบล่า ส่ิงท่ีตามมาคือ ถา้มีกลุ่มขอ้มูลท่ีบ่งบอกถึงคู่พิกดั
ระหว่างแรงขบักบัความเร็วแลว้ ก็จะสามารถใชวิ้ธีถดถอยตามพหุนาม (Polynomial Regression) เขา้ด าเนินการเพื่อการหา
ความสัมพนัธ์และท าการประมาณค่าแรงขบัที่คิดท่ีความเร็วค่าต่าง ๆได ้

  3.5 การแก้ระบบสมการ 
  เน่ืองจากว่าระบบสมการเป็นปัญหาค่าเร่ิมตน้ (Initial Value Problem) ท่ีเขียนในรูปของเวกเตอร์ไดด้งัสมการท่ี (18) คือ 
            
                                                             𝑦′(𝑡) = 𝑓(𝑡, 𝑦(𝑡)),   𝑡0 ≤ 𝑡 ≤ 𝑏,                                                             (18)                 
   โดยท่ี                                𝑦(𝑡0) = 𝑦

0
                                                                                                                                                                                               

 

  ดังนั้น วิธีแก้ปัญหาน้ีวิธีแรก คือ วิธีรุงเง-คุตตา ชนิดอนัดับที่ส่ี ซ่ึงเป็นวิธีขั้นเด่ียวและมีสมการท่ีต้องด าเนินการ  
ดงัสมการท่ี (19) 
          
            𝑧1 =  𝑦𝑛,  
           𝑧2 =  𝑦𝑛 +

1

2
ℎ𝑓(𝑡𝑛, 𝑧1), 

            𝑧3 =  𝑦𝑛 +
1

2
ℎ𝑓 (𝑡𝑛 +

1

2
ℎ, 𝑧2),  

           𝑧4 =  𝑦𝑛 + ℎ𝑓 (𝑡𝑛 +
1

2
ℎ, 𝑧3)  

                                                               𝑦𝑛+1 =  𝑦𝑛 +
1

6
ℎ[𝑓(𝑡𝑛, 𝑧1) + 2𝑓 (𝑡𝑛 +

1

2
ℎ, 𝑧2) + 

                                                               2𝑓 (𝑡𝑛 +
1

2
ℎ, 𝑧3) + 𝑓(𝑡𝑛 + ℎ, 𝑧4)]                                                 (19)                  
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 และวิธีแกปั้ญหาวิธีท่ีสอง คือ วิธีแบบท านายแลว้ปรับแกค้่าท่ีเป็นวิธีพหุขั้น ส าหรับการท านายค่าตวัแปรภายใน
วิธีแบบท านายแลว้ปรับแกค้่า จะใชวิ้ธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธชนิดอนัดบัที่ส่ี ซ่ึงสมการท่ีใชแ้สดงดงัสมการท่ี (20) 

 

                                                       𝑦𝑛+1 =  𝑦𝑛 +
1

24
ℎ[55𝑦𝑛

′ − 59𝑦𝑛−1
′ + 37𝑦𝑛−2

′ − 9𝑦𝑛−3
′ ]                          (20) 

 

  โดยตอ้งใช้ค่าเร่ิมตน้จ านวนส่ีค่าคือค่าท่ีดชันี n, n-1,n-2 และ n-3  ค่าเร่ิมตน้น้ีสามารถหาค่าไดโ้ดยใชวิ้ธีรุงเง-คุต
ตา ชนิดอนัดบัที่ส่ี เม่ือท านายค่า 𝑦𝑛+1 ไดก้็จะหาค่า 𝑦𝑛+1

′  ได ้หลงัจากนั้นจะใชวิ้ธีอาดมั-เมา้ตนัชนิดอนัดบัที่ส่ีเขา้ท าการ
ปรับแกค้่า ดงัสมการท่ี (21) 
      

                                                     𝑦𝑛+1 =  𝑦𝑛 +
1

24
ℎ[9𝑦𝑛+1

′ + 19𝑦𝑛
′ − 5𝑦𝑛−1

′ + 𝑦𝑛−2
′ ]                                    (21) 

                                                     

4. การด าเนินการวิจัย 
  4.1 เกี่ยวกับโปรแกรม 
  การแกร้ะบบสมการสมรรถนะ (สมการ (1)-(5) หรือ สมการ (18) ) จ าเป็นตอ้งใชวิ้ธีเชิงตวัเลข สมการท่ี (19) หรือ 
สมการที่ (20) และสมการที่ (21) ) ดว้ยเหตุน้ีจึงไดพ้ฒันาโปรแกรมการจ าลองการบินวิ่งขึ้นโดยใช้ภาษาแมตเล็บ 
โปรแกรมท่ีเขียนขึ้นมาน้ีใชวิ้ธีการสร้างแบบมุ่งเนน้การด าเนินงานจากบนลงล่าง (Top-down processing oriented) 
 

        แผนผงัขั้นตอนการวิเคราะห์โดยภาพรวมเป็นดงัน้ี 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

   ประกอบดว้ยส่วนหลกั 3 ส่วน คือ  
  4.1.1  ส่วนเตรียมการ (ก่อนกระบวนการ) ประกอบดว้ย ส่วนประกาศประเภทของพารามิเตอร์และของตวัแปรส่วน 
และส่วนการ 
  4.1.2  ส่วนกระบวนการ (ส่วนการแกร้ะบบสมการ) ประกอบดว้ย ส่วนการใช้วิธีรุงเง-คุตตา และส่วนวิธีแบบ
ท านายแล้วปรับแก้ค่า (วิธีอาดัมส์-แบซฟอร์ธ และวิธีอาดัม-เม้าตัน) ผลท่ีได้จากส่วนน้ี คือ ค่าตัวแปรท่ีอยู่ด้านซ้ายมือ 
ของสมการท่ี (1) ถึง (5) โดยแต่ละส่วนย่อยภายในส่วนกระบวนการจะประกอบด้วย ส่วนค านวณแรงขบั แรงยกและ  
แรงต้าน ส่วนก าหนดค่ามุมปะทะ และส่วนการสร้างค่าให้แก่ระบบสมการ (ค่าตัวเลขท่ีอยู่ด้านขวาของระบบสมการ)  
การท างานของส่วนยอ่ยทุกส่วนน้ีจะกระท ากบัช่วงว่ิงขึ้นทั้งสามช่วงดงัท่ีแสดงไวใ้นรูปท่ี 1 
  4.1.3 ส่วนหลงักระบวนการ เป็นการน าผลท่ีไดจ้ากการแกร้ะบบสมการแสดงเป็นรูปกราฟ  

ป้อนขอ้มูลเขา้  
ก าหนดค่าเร่ิมตน้ และ 
ค านวณพารามิเตอร์ต่างๆ 

ค านวณ แรงขบั  
 ก าหนดค่ามุมปะทะ 
ค านวณ สปส.แรงยก และ 
สปส.แรงตา้น 

 
 

ค านวณ 𝑥̇, 𝑊̇, ℎ̇, 𝛾̇, 𝑉̇ 

ค านวณ 𝑥, 𝑊, ℎ, 𝛾, 𝑉  
ดว้ยวิธีรุงเง-คตุตา และวิธีอาดมัส์-
แบซฟอร์ธท่ีร่วมกบัวิธีอาดมั-เมา้ตนั 

วาดกราฟแสดง 
𝑥(𝑡), ℎ(𝑡), 
𝑉(𝑡), 𝛼(𝑡)  

ℎ > 35 

No Yes 
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 4.2 ตารางเวลาการเปิดมมุปะทะ 
  เน่ืองจากโปรแกรมตอ้งจ าลองการบินว่ิงขึ้น ดงันั้นจึงตอ้งจ าลองการเปิดมุมปะทะดว้ย ตารางเวลาการเปิดมุมปะทะ

เป็นดงัน้ี 
  4.2.1 ช่วงลอ้หมุนบนพ้ืน: มุมปะทะมีค่าเป็นค่าท่ีก าหนดและมีค่าคงท่ี 
  4.2.2  ช่วงหมุนยกหัว: เม่ือความเร็วสูงขึ้นจนเท่ากบัความเร็วส าหรับการหมุนยกหัว นกับินจะท าการดึงคนับงัคบั
เขา้หาตวัเพ่ือเพ่ิมมุมปะทะ จากนั้นนักบินยงัคงท าการดึงคนับงัคบัเขา้หาตวั แสดงว่ามุมปะทะจะเพ่ิมสูงขึ้นโดยขึ้นอยู่กบั
อตัราการเปล่ียนแปลงท่ีมีช่ือเรียกว่า “อตัราการหมุน (rate of rotation)” โดยทั่วไปแล้วจะก าหนดให้อตัราการหมุนมีค่า
เท่ากบั 3 องศาต่อวินาที หรือให้มีค่าเป็นค่าท่ีก าหนด นอกจากนั้นค่ามุมปะทะภายในช่วงหมุนยกหวัจะตอ้งมีค่าสูงไม่เกินค่า
มุมปะทะท่ีจุดว่ิงขึ้น 
  4.2.3 ท่ีจุดยกตวัพน้พ้ืน: เม่ือความเร็วสูงขึ้นจนเท่ากบัความเร็วว่ิงขึ้น อากาศยานจะเร่ิมยกตวัลอยพน้พ้ืน มุมปะทะ
ตรงจุดน้ีคือมุมปะทะท่ีจุดว่ิงขึ้น 
  4.2.4 ช่วงการเปล่ียนผ่าน: ในขั้นตน้จะท าการบินดว้ยมุมปะทะท่ีจุดว่ิงขึ้นและรักษาให้คงท่ี อากาศยานจะไต่เพ่ิม
ความสูงขึ้นเร่ือย ๆ โดยท่ีมุมไต่ในช่วงการเปล่ียนผา่นน้ี ตอ้งมีค่านอ้ยกว่ามุมไต่ท่ีก าหนด (ตวัอยา่งเช่น มุมไต่ท่ีความสูง 50 ฟุต) 
  4.2.5 ช่วงการไต่คงท่ีขึ้นไปถึงความสูงส่ิงกีดขวาง: ถ้ามุมไต่มีค่ามากกว่ามุมไต่ท่ีก าหนด ให้ลดมุมปะทะลง
เพื่อรักษาให้อากาศยานท าการไต่ต่อไปดว้ยมุมไต่ท่ีก าหนด 

 4.2.6  ถา้อตัราการเปล่ียนแปลงความเร็วมีค่าเป็นลบซ่ึงแสดงว่าความเร็วลดลงจากเดิม (เกิดการหน่วงความเร็ว)  
และอาจเกิดขึ้นไดท้ั้งภายในช่วงการเปล่ียนผ่านและช่วงการไต่คงท่ีขึ้นไปถึงความสูงส่ิงกีดขวาง แลว้นั้น ให้ค่อย ๆ ลดมุมปะทะ
ลงไปจนกระทัง่ความเร็วเร่ิมกลบัมามีค่าสูงขึ้นกว่าค่าก่อนหนา้ และรักษาให้คงท่ี 

 
5. ผลการวิจัย 
 5.1 ข้อมูลอากาศยานจากเอกสารอ้างอิง 
 เม่ือพฒันาโปรแกรมส าเร็จแลว้ จ าเป็นตอ้งท าการตรวจสอบความถูกตอ้งและแม่นย  าของผลท่ีได ้โดยใชค้่าขอ้มูล
อา้งอิงของเคร่ืองบินแต่ละเคร่ือง ดงัน้ี   
 5.1.1 อากาศยานเพ่ือการบินทั่วไปชนิดเคร่ืองยนต์เด่ียว Cessna 172S Skyhawk: กางปีก 36 ft 1 in, พ้ืนท่ีปีก 174 sq ft.
น ้าหนกัว่ิงขึ้น (ประเภทปกติ) 2550 lbs [4, 5]     
 5.1.2 อากาศยานเพ่ือการบินทัว่ไปชนิดเคร่ืองยนต์เด่ียว Piper PA-28-161 Warrior III: น ้ าหนักว่ิงขึ้น 2316 lbs., 
กางปีก 35 ft [6, 7]     
 5.1.3 อากาศยานบงัคบัวทิย:ุ น ้าหนกัว่ิงขึ้น  6.5 lbs.,  พ้ืนท่ีปีก  504 sq. in. [11] 
 5.1.4 อากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็: น ้าหนกัว่ิงขึ้น 71.0244 N ,  พ้ืนท่ีปีก 0.65 sq. m. [10] 

 5.2  ผลการท างานของโปรแกรม 
 5.2.1 กราฟแสดงผล แสดงดงัรูปท่ี 3 - 6 
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รูปท่ี 3 พารามิเตอร์การบินว่ิงขึ้นของ Skyhawk 

 
รูปท่ี 4  พารามิเตอร์การบินว่ิงขึ้นของ Warrior III 

 
รูปท่ี 5 พารามิเตอร์การบินว่ิงขึ้นของ RC Model รูปท่ี 6 พารามิเตอร์การบินว่ิงขึ้นของ UAV2019 

 

   5.2.2 สมรรถนะการบินว่ิงขึ้น แสดงดงัตารางท่ี 1 
 

ตารางท่ี 1  สมรรถนะการบินว่ิงขึ้น 
อากาศยาน วิธีรัง-คุตา วิธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธ ร่วมกบั วิธีอาดมั-เมา้ตนั 

ระยะว่ิงบนพ้ืน ระยะว่ิงขึ้น ระยะว่ิงบนพ้ืน ระยะว่ิงขึ้น 
Cessna 172S Skyhawk 912.6858 ft 1573.5084ft 912.5836 ft 1573.4536 ft 
Piper PA-28-161 Warrior III 1176.82 ft 1916.37 ft 1176.91 ft 1916.51 ft 
อากาศยานบงัคบัวิทย ุ 55.36 ft. - 55.346 ft - 
อากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ 118.365 ft. - 118.339 ft. - 

 

          5.2.3 ค่าผดิพลาดสัมพทัธ์ 
          ในเอกสารวิจยัน้ี ค่าผิดพลาดสัมพทัธ์ คือ ค่าสัมบูรณ์ของผลต่างระหว่างค่าจากขอ้มูลอา้งอิงกบัผลการวิเคราะห์

จากโปรแกรม หารดว้ยค่าจากขอ้มูลอา้งอิง แลว้จึงคิดเป็นเปอร์เซ็นต ์ ผลท่ีไดแ้สดงดงัตารางท่ี 2 
 

ตารางท่ี 2  ค่าผิดพลาดสัมพทัธ ์
อากาศยาน วิธีรัง-คุตา วิธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธ และ วิธีอาดมั-เมา้ตนั 

ระยะว่ิงบนพ้ืน ระยะว่ิงขึ้น ระยะว่ิงบนพ้ืน ระยะว่ิงขึ้น 
Cessna 172S Skyhawk 4.9286% 3.4659% 4.9392% 3.4691% 
Piper PA-28-161 Warrior III 2.3% 8.74% 2.3% 8.74% 
อากาศยานบงัคบัวิทย ุ 0.775% - 0.75% - 
อากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ 9.805% - 9.825% - 
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6. สรุป 

 ภายในเอกสารวิจยัน้ี มีการอธิบายเก่ียวกบัระบบสมการสมรรถนะท่ีประกอบดว้ยสมการจ านวน 5 สมการ พร้อมทั้ง
แสดงสมการและ/หรือความสัมพนัธ์ท่ีใช้ในการประมาณค่าแรงตา้นและแรงขบั การแกร้ะบบสมการเพื่อหาค่าตวัแปรของระบบ 
กระท าโดยใชท้ั้งขั้นเด่ียว (วิธีรุงเง-คตุตา) และ วิธีพหุขั้น (วิธีแบบท านายแลว้ปรับแกค้่า) โดยท่ีวิธีท านายเป็นวิธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธ 
ส่วนวิธีปรับแกค้่าเป็นวิธีอาดมั-เมา้ตนั  ต่อจากนั้นจึงไดพ้ฒันาและสร้างโปรแกรมท่ีเขียนขึ้นดว้ยภาษาแมตแลป็ การทดสอบ
การท างานของโปรแกรม กระท าโดยใชข้อ้มูลจากเร่ืองบินจ านวน 4 ล า พบว่า โปรแกรมท างานไดถู้กตอ้ง มีความแม่นย  าโดยให้ค่า
สมรรถณะในการบินว่ิงขึ้นท่ียอมรับได ้โดยเฉพาะอย่างย่ิงในหัวขอ้ระยะว่ิงบนพ้ืนและในหัวขอ้ระยะว่ิงขึ้น มีค่าผิดพลาด
สัมพทัธ์นอ้ยกว่า 10%   

 
7. ข้อเสนอแนะ 

  จากการท างานของโปรแกรมท่ีสร้างขึ้นมาน้ี พบว่าผลการแกร้ะบบสมการสมรรถนะการบินว่ิงขึ้นดว้ยทั้งวิธีขั้นเด่ียว  
(วิธีรุงเง-คตุตา) และวิธีพหุขั้น (วิธีอาดมัส์-แบซฟอร์ธ ร่วมกบั วิธีอาดมั-เมา้ตนั นั้น ทั้งสองวิธีดงักล่าวให้ผลลพัธ์ (คือค่าของ
ตวัแปรของระบบสมการ) ท่ีมีค่าความแตกต่างกนัน้อยมาก ดงันั้นเพ่ือเป็นการประหยดัและเพื่อให้ไดผ้ลลพัธ์ภายในเวลาท่ีนอ้ย 
จึงควรใชแ้ต่วิธีรุงเง-คุตตา ทั้งน้ีเพราะวิธีรุงเง-คุตตาใชก้ระวนการท างานท่ีมีขั้นตอนนอ้ยกว่านัน่เอง 
  ผลการทดสอบโปรแกรมท าให้ทราบว่าโปรแกรมท างานได้อย่างถูกตอ้ง และมีระดบัความแม่นย  าที่ยอมรับได ้ ทั้งน้ี 
แรงขบั แรงยกและแรงตา้น เป็นปัจจยัส าคญัท่ีส่งผลเป็นอย่างมากต่อการประมาณค่าสมรรถนะการบินว่ิงขึ้น ทั้งแรงขบั  
แรงยกและแรงตา้นท่ีใชใ้นงานวิจยัน้ีเป็นค่าท่ีไดจ้ากการค านวณดว้ยสมการ ซ่ึงถือว่าเป็นค่าประมาณท่ีมีความผิดพลาดอยู่แล้ว 
ดว้ยเหตุน้ีเม่ือตอ้งการให้ไดค้วามแม่นย  าสูงจึงควรท าการทดสอบและ/หรือทดสอบเพื่อให้ไดค้่าขอ้มูลท่ีถูกตอ้งของแรงขบั 
แรงยกและแรงตา้นก่อนการใชโ้ปรแกรม 
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