
 

สารบัญ 
 
บทที่                                           หนา 
 

  ๑  -   กลาวโดยทัว่ไป            ๑ 
-   ประวัติและการวิวฒันาการของเฮลิคอปเตอร         ๒ 

  -   เฮลิคอปเตอรที่บรรจุเขาประจําการในกองทพัอากาศ        ๗ 
  ๒  -   อากาศพลศาสตรและหลักการบนิของเฮลิคอปเตอร                                                 ๘ 

-   ความหมายของศัพทและเทอม  หรือนยิามตางๆ เกี่ยวกับทฤษฎีการบิน  และ
ปรากฏการณทางการบนิของเฮลิคอปเตอร                                                              ๙ 

  ๓  -   แรงตางๆ ทีก่ระทํากับเฮลคิอปเตอรขณะทําการบนิ                                                ๖๖ 
  ๔  -   ระบบบังคบัการบินของเฮลิคอปเตอร                                                                   ๘๕ 
  ๕  -   ระบบถายทอดกําลงัของเฮลิคอปเตอร                                                               ๑๐๗ 
  ๖  -   ระบบโรเตอรของเฮลิคอปเตอร                                                                          ๑๓๖ 
  ๗  -   การตรวจสอบแนวทางเดินของกลีบใบพัดโรเตอรใหญ  และโรเตอรหาง                ๑๘๑ 
  ๘  -   การสั่นของเฮลิคอปเตอร                                                                                   ๑๘๖ 
  ๙ -   การกระแทก  หรือ  การชนระหวางเพลาขับโรเตอรกับชุดดุมใบพัด   
  (MAST  BUMPING)                                                                                        ๑๙๙ 
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คํานํา 
 

เฮลิคอปเตอร  (HELICOPTER)  เปนอากาศยานประเภทปกหมุน  (ROTARY  WING)  ปจจุบัน
เฮลิคอปเตอรเปนอากาศยานที่ใชไดหลายภารกิจจึงนิยมใชการอยางแพรหลายทั่วโลกในภาระตางๆ ทั้งทาง
กิจการทางทหารและพลเรือนไมวาจะเปนภารกิจที่กระทําทางอากาศ , ทางน้ํา  และทางบก  เฮลิคอปเตอรก็
สามารถจะใชทําภารกิจไดสําเร็จลุลวงตามความประสงคทุกๆ ประการ  ดังนั้น  เฮลิคอปเตอรแมจะมี
ความเร็วในการบินไมสูงมากนักแตก็สามารถที่จะเปนอากาศยานที่ชวยสรางเสริมศักยภาพ หรือกําลังอํานาจ
แหงชาติของประเทศไดเปนอยางดี  ดังจะเห็นตัวอยางชัดเจนในสงครามตางๆ ที่ผานมาไดใชเฮลิคอปเตอร
เขารวมภารกิจในสงครามตางๆ เชน  สงครามอิรักกับฝายพันธมิตรในการแยงชิงคูเวต  และนอกจากนี้จะ
เห็นไดชัดจากสงครามฟอรคแลนดประเทศที่ไดรับเปนฝายชนะจะตองใชเฮลิคอปเตอรเขารวมในยุทธการ
การรบตางๆ เพื่อเสริมสรางกําลังใหกับหนวยตางๆ จึงถือวาเฮลิคอปเตอรมีบทบาทมากในปจจุบันนี้ 

สําหรับการศึกษา  ผูเขียนไดรวบรวมหลักฐานทางเอกสารทางการเรียนการสอนทั้งจากใน
ประเทศและนอกประเทศตามที่ผูเขียนไดรับการศึกษาหรือการเรียนการสอนมารวมกับความรูและ
ประสบการณทางดานเฮลิคอปเตอรที่ผูเขียนไดปฏิบัติมาโดยตลอด  มาแปลและเรียบเรียงเปนตําราเพื่อเปน
เอกสารในการเรียนการสอนในหลักสูตรตางๆ เพื่อใหผูที่ไดรับการศึกษาเขาใจ  และสามารถนําไปใชในทาง
ปฏิบัติไดในระดับผูฝูงบินไดเปนอยางดีซึ่งอาจนําไปสูเปนชางเฮลิคอปเตอรในทางอาชีพไดในโอกาสตอไป  
สวนการซอมบํารุงในระดับสูงตั้งแตข้ันกลาง  (INTER  MEDIATE  MAINTENANCE)  และขั้นซอมบํารุง
ระดับโรงงาน  (DEPOT  MAINTENANCE  OR  PROGRAM  DEPOT  MAINTENANCE  OR  P.D.M.)  
นั้นจะศึกษาละเอียดเพิ่มข้ึนทางดานการซอมบํารุงอีกระดับหนึ่งตําราเลมนี้ถาหากทานผูอานหรือผูที่ไดรับ
การศึกษาเห็นวามีเนื้อหาสาระที่เปนประโยชนตอการเรียนการสอนอยูบางก็ขอมอบความดีใหแกครูอาจารย
ที่พรํ่าสอนผูเขียนทุกๆ คน  ถาหากมีขอความขาดตกบกพรองทางเนื้อหาสาระใดๆ ผูเขียนขอรับและ
ขอบคุณในขอชี้แนะตางๆ เพื่อจะปรับปรุงใหสมบูรณตอไป 

 
วัตถุประสงคขอเนนวัตถุออกเปน  ๒  ประเด็น 

 

๑.   วัตถุประสงคทางบทเรียน  ผูเขียนมุงหมายที่จะใหผูที่ศึกษาเขาใจในเนื้อหาวิชาเกี่ยวกับ
ประวัติและวิวัฒนาการของเฮลิคอปเตอร  (HISTORY  AND  DEVELOPMENT  OF  HELICOPTER)  
หลักการบิน  หรืออากาศพลศาสตรและแรงตางๆ  (FLIGHT  THEORY  OR  AERODYNAMIC  AND  
FORCES  ACT  ON  HELICOPTER)  ศัพทและนิยามตางๆ ทางปรากฏการณทางการบินของ
เฮลิคอปเตอร  (GLOSSARY  AND  DEFINITION  OF  TERMS  OF  FLIGHT  PHENOMENON’S)  



 

ระบบตางๆ ที่ทํางานสัมพันธกัน  (SYSTEM  AND  RELATING  OF  SYSTEMS)  ในระดับความรู  การ
รับรู , เขาใจ  วิเคราะห  และนําไปปฏิบัติได 

๒.   วัตถุประสงคในเชิงพฤติกรรม  ผูเขียนมุงเนนใหผูที่รับการศึกษาเรียนรู  และเขาใจในระบบ
ตางๆ  ตลอดทั้ งการซอมบํา รุง เฮลิคอปเตอร ในระดับหนวยผู ใชห รือ ข้ันฝู งบิน   (ORGANIZED  
MAINTENANCE)  เพื่อแกปญหาขอขัดของตางๆ  (TROUBLE  SHOOTING)  ไดเปนอยางดี  สวนการ
ปฏิบัติงานการซอมบํารุงระดับกลาง  (INTERMEDIATE  MAINTENANCE)  และระดับโรงงาน  (DEPOT  
MAINTENANCE  OR  PROGRAM  DEPOT  MAINTENANCE  OR  P.D.M.)  นั้นจะตองศึกษาให
ละเอียดขึ้นอีกระดับหนึ่งวามีระดับข้ันตอนในการปฏิบัติอยางไร 

 
 

                                                                                                      เรียบเรียงโดย 
                                                                                   นาวาอากาศโท  บรรเทิงจิต     โคตรเวียง 

โรงเรียนเหลาทหารชางอากาศ  กองวิทยาการ  กรมชางอากาศ 
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บทที่  ๑ 

 

กลาวโดยทั่วไป 
บทนํา 

เฮลิคอปเตอร  (HELICOPTER)  เปนคํามาจากภาษากรีก  (GREEK)  ๒  พยางค  ไดแก  
“HELIX”  ซึ่งมีความหมายตรงกับภาษาอังกฤษวา  “SPIRAL”  แปลวา  การหมุนตัวหรือหมุน  ROTATING  
อีกพยางคหนึ่ง  คือ  PTEROS  ซึ่งมีความหมายตรงกับภาษาอังกฤษวา  “WING”  แปลวา  ปก  เมื่อนํามา
รวมกันจึงมีความหมายวา  ROTATING  WING  หรือ  ROTARY  WING  ซึ่งแปลวา  ปกหมุน  ดังนั้น
เฮลิคอปเตอรจึงเปนอากาศยานประเภทปกหมุน  ซึ่งสามารถบินขึ้น – ลง  ในแนวดิ่ง  (VERTICAL  
FLIGHT)  ได  และมีชื่อเรียกไดหลายชื่อดังตอไปนี้  คือ  ROTARY  WING , HELO , CHOPPER  ตําราบาง
เลมเรียกเฮลิคอปเตอร  WHIRLY  BIRD  เปนตน 

เฮลิคอปเตอรลอยตัวและเคลื่อนที่ไปในอากาศไดอยางไร  เฮลิคอปเตอรเปนอากาศยานประเภท
ปกหมุน  (ROTARY  WING)  นั่นคือปกซึ่งเปนแพนอากาศ  (AIRFOIL)  จะติดตั้งอยูกับชุดโรเตอร  
(ROTOR)  เมื่อโรเตอรถูกขับหมุนจากหนวยกําลัง  (ENGINE)  ผานระบบถายทอดกําลัง  (POWERTRAIN  
SYSTEM  OR  TRANSMISSION  SYSTEM)  ไปยังโรเตอรปก  ซึ่งเปนแพนอากาศจะหมุนไปดวยกับโร
เตอร  จึงทําใหอากาศไหลผาน  ปก  และเกิดแรงยก  (LIFT)  ตามทฤษฎีของเบอรนวลลี  (BERNOULLI’S  
THEOREM)  และนิวตันขอสาม  (NEWTON’S  THIRD  LAW.)  ซึ่งทําใหเฮลิคอปเตอรสามารถบินลอยตัว
ข้ึนจากพื้นดินไดเรียกวา  VERTICAL  FLIGHT  ถาหากบังคับใหโรเตอรเอียง  (TILT)  ไปทิศทางใดๆ จะทํา
ใหมีแรงฉุด  (THRUST)  ใหเฮลิคอปเตอรบินเคลื่อนที่ไปในทิศทางนั้นๆ ซึ่งเรียกวา  HORIZONTAL  
FLIGHT  ดังนั้นโรเตอรของเฮลิคอปเตอร  จึงเปนตัวผลิตแรงยกและแรงฉุดใหเฮลิคอปเตอรในขณะเดียวกัน 

ในกรณีเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรเดี่ยว  (SINGLE  ROTOR)  คือติดตั้งโรเตอรใหญ  (MAIN  
ROTOR)  ๑  ชุด  และโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR) โรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  จะทําหนาที่ผลิตแรง
ยก  (LIFT)  และแรงฉุด  (THRUST)  แตโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  จะทําหนาที่เปนตัวตอตานแรงบิด  
(ANTI - TORQUE)  ของโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  เพื่อจะเปนการบังคับทิศทางการบิน  
(DIRECTIONAL  FLIGHT)  ใหกับเฮลิคอปเตอร  ดังจะไดกลาวตอไป 

ในกรณีเฮลิคอปเตอรติดตั้งโรเตอรใหญ  ๒  ชุด  (TWO  MAIN  ROTOR)  อาจจะติดตั้งเรียงกัน
ทางซาย – ขวา  เรียกวา  SIDE-BY-SIDE  ROTOR  หรือเรียงกันทางหนา – หลัง  เรียกวา  TANDEM  
ROTOR  หรือเรียงกันในแนวดิ่ง  บน – ลาง  เรียกวา  CO-AXIAL  ROTOR  โรเตอรทั้ง  ๒  ชุด  จะหมนุสวน
ทางกัน  เพื่อกําจัดแรงบิด  (TORQUE)  ซึ่งกันและกัน  จึงไมมีโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  เชน  ฮ.  
SINGLE  ROTOR  แตขณะเลี้ยวหรือบังคับทิศทางการบิน (DIRECTIONAL  FLIGHT)  จะทําการเอียง  
(TILT)  โรเตอรทั้งสอง  เพื่อเปนการทํางานประสานงานรวมกันขณะทําการบิน 
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ภารกจิ  (MISSION)  ของเฮลิคอปเตอร 
เฮลิคอปเตอรโดยทั่วๆ ไป  จะสามารถทําภารกิจตางๆ ได  หลายอยางทั้งทางกิจการทหารและ

พลเรือน  ซึ่งมักจะเรียกวาภารกิจเอนกประสงค  (UTILITY)  เชน  การขนสง  (TRANSPORTATION)  การ
คนหาและชวยเหลือผูประสบภัย  (SEARCH  AND  RESCUE)  การติดตอส่ือสาร  (LIAISONTYPE  
FLIGHT  OPERATION)  ลาดตระเวน  (RECONNAISSANCE)  โจมตี  (ATTACK)  ปฏิบัติทางจิตวิทยา  
(CHYCOLOGY : WARFARE)  กิจการทางการเกษตร  (AGRICULTURE  MISSION)   
 

ประวัติและการวิวัฒนาการของเฮลิคอปเตอร 
(HISTORY & DEVELOPMENT  OF  HELICOPTER) 

 

๑.   ในป  ค.ศ.๑๕๐๐  หรือศตวรรษที่  ๑๕  ลีโอนาโด  ดาวินชี่  (LEONARDO  DAVINCI)  
นักวิทยาศาสตรชาวอิตาลีเปนผูคิดคนทฤษฎีการบินของเฮลิคอปเตอรไดสําเร็จ  จนไดชื่อวาเปนบิดาหรือ
ผูใหกําเนิดเฮลิคอปเตอร  (LEONARDO  DAVINCI  KNOW  AS  FATHER  OF  THE  HELICOPTER  
EARLY  AS  THE  FIFTEEN  CENTURY)  (ดูรูปที่  ๑) 

๒.   ในป  ค.ศ.๑๘๔๓  เซอรยอรจเคลีย  (SIR  GEORGE  CAYLEY)  เปนชาวอังกฤษ  ไดสราง
เฮลิคอปเตอรข้ึนมาเครื่องหนึ่ง  โดยใชเครื่องยนตไอน้ําไปขับหมุนใบพัดแตทําใหเกิดแรงยกนอยมาก  จึงไม
สามารถบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดินได  (ดูรูปที่  ๒) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

รูปที่  1 
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รูปที่  2 
 
๓.   ในป  ค.ศ.๑๙๐๗  พอล  คอรนิว  (PAUL  CORNU)  ชาวฝรั่งเศสไดสรางเฮลิคอปเตอร

ขนาดใหญข้ึนมาและเขาเปนบุคคลแรกที่ทําการบินทดสอบเฮลิคอปเตอรที่เขาสรางขึ้นมาโดยมีบันทึกไว
ดังนี้ 

 -   บินลอยตวัสูงจากพืน้ได  ๒  ฟุต 
 -   เวลาบนิ  ๒๐  วนิาที  (ดูรูปที่  ๓) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  3 
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๔.   ในป  ค.ศ.๑๙๐๗  หลุยส  เบรเกร  (LOUIS  BREQUET)  ชาวฝรั่งเศสไดสรางเฮลิคอปเตอร
ขนาดใหญมีชุดใบพัดใหญ  ๔  ชุด  เขาเปนนักบินที่บินทดสอบเฮลิคอปเตอรของเขาเองแตไปไดไมไกลนัก
และสถิติไมไดบันทึกไว  (ดูรูปที่  ๔) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  4 
 

๕.   ในป  ค.ศ.๑๙๒๐ - ๑๙๒๓  ดร.ยอรจ  ดีโบซาท  (DR.GEORGE  DEBOTHEZAT)  ชาว
อเมริกันไดสรางเฮลิคอปเตอรขนาดใหญโดยติดตั้งชุดใบพัดใหญ  ๔  ชุดๆ ละ  ๖  กลีบใบพัด  สามารถบิน
ไดตามบันทึกสถิติดังนี้   

-   บินไดนาน  ๑  นาที  ๓๐  วินาที 
-   ระยะทาง  ๓๐๐  ฟุต 
-   บรรทุกน้ําหนักได ๑๐๐๐  ปอนด  (ดูรูปที่  ๕) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  5 
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๖.   ในป  ค.ศ.๑๙๒๓  จวน  ดีลาเชียวาร  (JUAN  DELA  CIERVA)  ขาวเสปนไดสรางออตโต
ไจโร  (AUTO  GYRO)  ซึ่งมีลักษณะเปนอากาศยานประเภทถึงเฮลิคอปเตอรกึ่งเครื่องบินใบพัดธรรมดาแต
ไมมีปก  แตใชชุดโรเตอรใหญซึ่งติดตั้งกลีบใบพัดเชนเดียวกับเฮลิคอปเตอรอยูตอนบนของลําตัวซึ่งทําหนาที่
ทําใหเกิดแรงยกแทนปกอยางเดียว  สวนแรงฉุดซึ่งขับเคลื่อนไปขางหนาใชใบพัดเชนเดียวกับเครื่องบิน
ธรรมดา  จวน  ดีลาเชียวา  ไดทําการบินทดสอบ  ออตโตไจโรของเขาดวยตัวเอง  จึงไดพบทฤษฎีสําคัญอยู
ของทฤษฎี  ซึ่งเกี่ยวพันมาถึงเฮลิคอปเตอรจนปจจุบันนี้คือ 

๑.   ทฤษฎีเกีย่วกับการไมสมดุลยของแรงยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT) 
๒.   ทฤษฎีเกีย่วกับการออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION) 

๗.   ในป  ค.ศ.๑๙๒๐ - ๑๙๒๓  อีมิล  และ  เฮนร่ี  เบอร่ีเนอซ  (EMIL & HENRY  BURLINER)  
สองพี่นองชาวอเมริกันไดชวยกันสรางเฮลิคอปเตอรข้ึนมา  ๒  แบบ  แบบแรกสรางเฮลิคอปเตอรชนิดที่
ติดตั้งชุดโรเตอรใหญซอนกัน  ๒  ชุด  และหมุนสวนกันเรียกวา  (CO-AXIAL  ROTOR)  สามารถบินลอยตัว
สูงจากพื้นดิน  เพียง  ๔  ฟุต  แบบที่สองไดสรางเฮลิคอปเตอรชนิดที่ติดตั้งชุดโรเตอรใหญขางลําตัวขางละ  
๑  ชุด  และหมุนสวนกัน  เรียกชุดโรเตอรชนิดนี้วา  SIDE-BY-SIDE  ROTOR  สามารถบินลอยตัวได  และ
บินไดดวยความเร็ว  ๔๐  ไมล/ชั่วโมง  (ดูรูปที่  ๖) 

 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  6 
 
๘.   ในป  ค.ศ.๑๙๓๗  ดร.เฮนริช  โฟคคี  (DR.HENNRICH  FOCKE)  ชาวเยอรมันไดสราง

เฮลิคอปเตอรขนาดใหญข้ึนซึ่งเปนเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งชุดโรเตอรแบบ SIDE-BY-SIDE  ROTOR  
(MODEL  FW-61)  และทําการบินทดสอบโดยนักบินหญิงตามบันทึกสถิติดังนี้ 
  -   บินไดระยะทาง  ๑๔๓  ไมล 
 -   ระยะความสูง  ๑๑๒๔๓  ฟุต 
 -   ระยะเวลาบิน  ๑  ชัว่โมง  ๒๐  นาท ี
 -   ความเรว็ในการบนิ  ๗๖.๑๕๑  ไมล/ชั่วโมง 
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๙.   ในป  ค.ศ.๑๙๐๙ - ๑๙๓๑  อีกอร  ซิคอสสกีย  (IGOR  SIKORSKY)  ชาวอเมริกันตาม
ประวัติพอเปนชาวรัสเซีย  และเกิดที่เมืองเล็กๆ อยูในรัสเซีย  ตอมาพอยายมาทําธุรกิจอยูในอเมริกาเลยยาย
ตามพอมาอยูที่อเมริกา  และโตที่อเมริกาจนไดสัญชาติอเมริกา  เนื่องจากมีนิสัยชอบเปนผูประดิษฐส่ิงตางๆ 
ต้ังแตยังเล็กเมื่อโตขึ้นจึงกลายเปนวิศวกรผูยิ่งใหญคนหนึ่ง  ในป  ค.ศ.๑๙๐๙ - ๑๙๓๑  ไดสราง
เฮลิคอปเตอรขนาดใหญข้ึนติดตั้งโรเตอรแบบโรเตอรเดี่ยว  โดยมีโรเตอรใหญหนึ่งชุดและโรเตอรหาง  ๑  ชุด  
(MODEL  S-1)  และ  VS – 300  (ดูรูปที่  ๗)  ในชวงป  ๑๙๔๒  เขาไดสรางเฮลิคอปเตอรข้ึนอีกเครื่องหนึ่ง
คือ  XR – 4  ซึ่งเขาเปนคนบินทดสอบเองตามบันทึกสถิติดังนี้  (ดูรูปที่  ๘) 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  7 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  8 
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-   บินขามรัฐจาก  คอนเนคติกัท  ไปยัง  โอไฮโอ  ระยะทาง  ๗๖๑  ไมล 
-   ใชเวลาบนิ  ๕  วนั 
-   ใชความเรว็  ๖๐  ไมล/ชั่วโมง 
-   ระยะสูง  ๑๐๐๐  ฟุต 
-   เวลารวมทัง้หมด  ๑๖  ชม.  ๑๐  นาท ี

นับวาเปนสําเร็จที่ยิ่งใหญของเขาซึ่งสามารถสรางเฮลิคอปเตอรที่บินไดไกลและสามารถใช
ในทางกิจการทางพลเรือนและทหารได  จนตอมาเขาไดสราง  H-4  ข้ึนใชในเชิงพานิชและกิจการทาง
พลเรือนและทหารไดสําเร็จในป  ๑๙๔๗  และตอจากนั้นก็ไดมีการวิวัฒนาการมาจนปจจุบัน 

เฮลิคอปเตอรที่กองทัพอากาศไทยไดจัดหาบรรจุเขาประจําการในกองทัพอากาศตั้งแตตนจน
ปจจุบันมีดวยกันหลายแบบดังนี้ 

-   พ.ศ.  ๒๔๘๔  ซื้อเฮลิคอปเตอร  ฮ.๑  (ของบริษทั  ซกิอรสกี้)  จํานวน  ๓  เครื่อง 
-   พ.ศ.  ๒๔๙๔  ซื้อเฮลิคอปเตอร  ฮ.๒  ก. (ของบริษัทฮิลเลอร)  จํานวน  ๔  เครื่อง 
-   พ.ศ.  ๒๔๙๗ ซื้อเฮลิคอปเตอร ฮ.๓ (S-55)(ของบริษัทซิกอรสกี)้จํานวน ๖ เครื่อง 
-   พ.ศ.  ๒๕๐๕  ไดรับตามโครงการชวยเหลือทางทหารจากสหรัฐฯ  เฮลิคอปเตอร  ฮ.๔  (H-34  

หรือ  S-58)  ของบริษัทซิคอสกี้  จํานวน  ๒  ฝูง  และ  ฮ.๕  (H-43 B)  จํานวน  ๔  เครื่อง 
-   พ.ศ.  ๒๕๑๑  ไดรับตามโครงการชวยเหลือทางทหารจากสหรัฐฯ  เฮลิคอปเตอร  ฮ.๖  (UH - 

IH)  จํานวน  ๒  ฝูง 
-   พ.ศ.  ๒๕๑๙  ซื้อเฮลิคอปเตอรสําหรับเปนราชพาหนะเปนเฮลิคอปเตอรแบบ  UH – IN  (ฮ.๖  

ก.)  จํานวน  ๓  เครื่อง 
-   พ.ศ.  ๒๕๒๐  ไดทําการดัดแปลงเฮลิคอปเตอรแบบ  ฮ.๔  (H-34C & D  หรือ  S-58T) ใช

เครื่องยนตลูกสูบ  R-1820-84  มาใชเคร่ืองยนตแกสเทอรไบน  หรือ  เทอรโบชารฟ  TWIN  PAC  หรือ  
PT6T-6  กําลงัขับสูงสุด  1800  SHP  เรียกวา  ฮ.๔ ก. (S-58T) 

-   พ.ศ.  ๒๕๒๔  การจัดซื้อเฮลิคอปเตอรเพื่อเปน  ฮ.พระราชพาหนะ  BELL  412  จํานวน  ๒  
เครื่อง  เพื่อทดแทน  ฮ.UH-IN  ซึ่งเปน  ฮ.พระราชพาหนะเดิม  ซึ่งเรียกวา  ฮ.๖ ข 

-   พ.ศ.  ๒๕๓๔  ทอ. จัดซื้อเฮลิคอปเตอรพระราชพาหนะเพิ่มเติม คือ  BELL 412 SP. จํานวน 
๓ เครื่อง  ซึ่งเรียกวา ฮ. ๖ ค   

-   พ.ศ.  ๒๕๓๘  ทอ.จัดซื้อเฮลิคอปเตอร BELL  206B-3  เพื่อมาใชฝกศิษยการบิน
เฮลิคอปเตอร ที่โรงเรียนการบิน  จํานวน  ๔  เครื่อง  BELL  206B-3  เรียกวา  ฮ.๘ 
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บทที่  ๒ 
อากาศพลศาสตรหรือหลักการบินของเฮลิคอปเตอรและนิยามศัพทตางๆ ทางการบิน 

(BASIC  AERODYNAMICS  AND  HELICOPTER  FLIGHT  THEORY) 
 

๑.   กลาวโดยทั่วไป 
๑.๑   อากาศพลศาสตร  (AERODYNAMICS)  เปนศาสตรแขนงหนึ่งซึ่งเกี่ยวพันกับกิจการการบินและ

อากาศ  และเนนหลักไปในเรื่องการเคลื่อนที่ของ  เทหวัตถุ  (OBJECT)  ที่เคลื่อนที่ผานไปในอากาศ  หรือ  
อากาศเคลื่อนผานวัตถุ  ซึ่งจะทําใหเกิดปฏิกิริยาทางศักยภาพตางๆ ซึ่งหมายถึง  แรงตางๆ  (FORCE)  เกิดขึ้น
ซึ่งจะตองเกี่ยวพันกับกิจการทางการบินและอวกาศอยางหนีไมพน  นักวิศวกรรมผูแผนแบบอากาศยาน     
ทุกๆ ประเภท  จะตองตระหนักในเรื่องนี้เปนอยางมากวาจะแผนแบบอยางไรจึงจะใหอากาศยานมี
ประสิทธิภาพในการรับภารกิจและบรรลุเปาหมายได  ๑๐๐%  ทั้งนี้  มักจะเนนไปที่สมรรถนะของอากาศ
ยานที่ไดแผนแบบขึ้นมาวาจะใหรองรับภารกิจอะไรและใหมีความปลอดภัยสูงในการทําภารกิจนั้น 

๑.๒   หลักการบิน  (FLIGHT  THEORY)  บางทานก็แปลวาทฤษฎีการบิน  แตสําหรับผูเขียนและ 
เรียบเรียงมีความเห็นวาคําสองคํานี้มีความหมายเดียวกันแตหลักในการใชภาษาตางกัน  อยางไรก็ตาม
หลักการบินหรือทฤษฎีการบินนี้ก็เปนทั้งศาสตรและศิลปอยางหนึ่ง  ซึ่งบุคคลที่เกี่ยวของกับกิจการการบิน
ตางๆ จะตองศึกษาใหทราบอยางละเอียดควบคูกันไปกับดานอากาศพลศาสตร  เพราะจะตองมี
ความสัมพันธกันตลอดเวลา  แตหลักการบินหรือทฤษฎีการบินเนนหนักไปในเรื่องจะทําอยางไรมนุษยเราจึง
จะพยายามเอาชนะธรรมชาติ  นักวิทยาศาสตรสมัยโบราณไดคิดคนเรื่องนี้ตลอดมาจนประมาณศตวรรษที่
๑๕  จึงไดมีผูคิดคนทฤษฎีนี้ไดสําเร็จและก็มีการวิวัฒนาการมาตลอดจนปจจุบันนี้ 

ดังนั้นจะเปนการชี้ใหเห็นวาทั้งอากาศพลศาสตรและหลักการบินหรือทฤษฎี  การบินจึงจําเปน
อยางยิ่งที่บุคคลผูเกี่ยวของกับกิจการ  การบินทุกๆ คน จะตองศึกษาอยางละเอียดเพื่อใหเขาใจถูกตองและ
นําไปปฏิบัติไดใหถูกตองตามหลักการ เพื่อความปลอดภัยของผูปฏิบัติภารกิจในกิจการการบินและให
ภารกิจบรรลุเปาหมายในเวลาอันสั้นและประหยัดปลอดภัย  ถาบุคคลที่เกี่ยวของกับกิจการการบินตางๆ 
ละเลยหรือปฏิบัติผิดกับหลักการ อาจไดรับอันตรายและภารกิจนั้นไมสําเร็จ  ทั้งอาจเปนการนําไปสูการ
สูญเสียทรัพยากรของชาติไดกอนที่ผูเรียบเรียงจะนําเขาสูรายละเอียดในเรื่องนี้ก็จะนําศัพทและความหมาย
ของเทอมตางๆ ที่เกี่ยวของมาใหทราบเปนลําดับตอไป 
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ความหมายของศัพทและเทอมตางๆ เกี่ยวกับทฤษฎีการบินของเฮลิคอปเตอร 
(THEORY  OF  FLIGHT  TERMS  AND  THEIR  DEFINITIONS) 

 
๑. ADVANCING  BLADE   หมายถึง  กลีบใบพัดที่หมุนหรือเคลื่อนที่ทวนทิศทางลมสัมพัทธ  
(RELATIVE  WIND) 
๒.   RETREATING  BLADE   หมายถึง  กลีบใบพัดที่หมุนหรือเคลื่อนที่ตามทิศทางลมสัมพัทธ  
(RELATIVE  WIND) 
๓.    RELATIVE  WIND   หมายถึง  ทิศทางลมสัมพัทธ  ซึ่งเปนทิศทางการไหลของลมหรือกระแสอากาศ
ที่ไหลในทิศทางตรงกันขามของการบิน  (FLIGHT  DIRECTION  OR  FLIGHT  PATH) 
๔.    AIRFOIL   หมายถึง  แพนอากาศ  ซึ่งใชปก  (WING)  หรือกลีบใบพัด  (BLADE)  ของเฮลิคอปเตอร  
เมื่อเคลื่อนที่ผานอากาศ  หรืออากาศไหลผานจะทําเกิดแรงยก  (LIFT) 
๕.    CENTER  OF  PRESSURE  OR  AERODYNAMIC  CENTER   หมายถึง  จุดศูนยรวมของแรง
ยก  (CENTER  OF  LIFT)  บนจุดหนึ่งบนแพนอากาศ  และเปนจุดรวมของการกระทําของแรงตางๆ ทาง
อากาศพลศาสตร  (AERODYNAMIC  FORCE) 
๖.    CENTER  OF  GRAVITY   หมายถึง  จุดศูนยรวมน้ําหนัก  (WEIGHT)  ขออากาศยานที่กระทําตอ
แรงดึงดูดของโลกมักนิยมเรียกชื่อวาจุด  C.G.  แรงดึงดูดของโลกที่กระทําตอ  C.G.  เรียกวา  (G.)  “แรง
โนมถวง” 
๗.    LIFT   หมายถึง  แรงยก  ซึ่งเปนแรงทางอากาศพลศาสตรที่เกิดบนแพนอากาศตามกฎเบอรนวลลี  
(BERNOULLI’S  THEO RUM)  และนิวตันขอ  ๓.  (NEWTON’S  THIRD  LAW)  ทําใหอากาศยานบิน
ลอยตัวขึ้นไปบนอากาศไดและมีทิศทางตรงกันขามกับแรง  G. 
๘.    THRUST   หมายถึง  แรงฉุด  ซึ่งเปนแรงทางอากาศพลศาสตรที่ทําใหอากาศยานเคลื่อนที่ไป
ขางหนา 
๙.    DRAG   หมายถึง  แรงตาน  ซึ่งเปนแรงทางอากาศพลศาสตร ที่พยายามตอตานการเคลื่อนที่ไป
ขางหนา ของอากาศยาน 
๑๐.  ROTATIONAL  FORCE   หมายถึง  แรงการขับหมุนของโรเตอร  (ROTOR)  ของเฮลิคอปเตอร  
แรงนี้ไดรับการถายทอดกําลังการขับ  หมุนจากหนวยกําลัง  หรือเครื่องยนต (POWER PLANT  OR  
ENGINE)  โดยระบบถายทอดกําลัง  (POWER TRAIN  SYSTEM) 
๑๑.  CENTRIFUGAL  FORCE หมายถึง  แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลาง  การหมุนของโรเตอร  แรงนี้พยายาม
ดึงมวลน้ําหนักของโรเตอรออกจากจุดศูนยกลางของการหมุนโรเตอรรอบแนวการหมุนโรเตอร 
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๑๒.  CONING   หมายถึง  การเกิดรูปกรวยของโรเตอร  เนื่องจากกลีบใบพัดของโรเตอรเกิดแรงยกและถูก
ดึงขึ้นไปดานบน  ขณะเดียวกันก็ถูกน้ําหนักของเฮลิคอปเตอรดึงลงสูดานลางและยังถูกตอตานดวยแรง
เหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนของโรเตอรจึงทําใหโรเตอรซึ่งเปนมุมเกิดรูปกรวยขึ้น  ซึ่งเรียกวา  CONE 
๑๓.  CONING  ANGLE   หมายถึง  ของการเกิดรูปกรวยของโรเตอรซึ่งเปนมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนแนว
การหมุนของโรเตอร  (PLANE  OF  ROTATION)  กับเสนแกนตามยาวของกลีบใบพัด  (SPAN WISE  
AXIS  OF  ROTOR  BLADE) 
๑๔.  PITCH  ANGLES   หมายถึง  มุมของกลีบใบพัด  ซึ่งเปนมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนชะยา  (CHORD 
LINE)  ของกลีบใบพัดกบเสนแนวการหมุนของโรเตอร  (PLANE  OF  ROTATION) 
๑๕.  ANGLE  OF  ATTACK   หมายถึง  มุมปะทะของกลีบใบพัด  ซึ่งเปนมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนชะยา  
(CHORD LINE)  ของกลีบใบพัดกับทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  WIND) 
๑๖.  DISSYMMETRY  OF  LIFT   หมายถึง  การไมสมดุลยของแรงยกที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดของโร
เตอรระหวางกลีบใบพัดที่หมุนหรือเคลื่อนที่ทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  กับกลีบ
ใบพัดที่หมุนหรือเคลื่อนที่ตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  BLADE) 
๑๗.  FLAPPING   หมายถึง  การกระพือข้ึน – ลง  หรือการเคลื่อนที่กระดกขึ้น – ลง  ของกลีบใบพัด  เพื่อ
กําจัดการไมสมดุลยของแรงยกที่เกิดบนกลีบใบพัดของโรเตอร 
๑๘.  FLAPPING  ANGLE   หมายถึง  มุมกระพือ  ซึ่งเปนมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนแกนเพลาขับของโร
เตอร  (SHAFT  AXIS)  กับเสนแกนการหมุนของโรเตอร  (ROTOR  AXIS  OR  ROTOR  DISC  AXIS)  
หรือเสนแนวแรงยกรวม  (TOTAL THRUST  OR  VIRTUAL  AXIS)  ของโรเตอรนั่นเอง 
๑๙.  ROTOR  DISC   หมายถึง  บริเวณการหมุนของโรเตอรที่เปนวงกลมหรือรูปจานวงกลม  ถาหากมอง
จากดานบนลงมา 
๒๐.  DISC  AREA   หมายถึง  พื้นที่การหมุนของโรเตอรภายในวงกลม  หรือรูปจานวงกลมของโรเตอร  
๒๑.  ROTOR  DISC  AXIS  OR  ROTOR  AXIS   หมายถึง  เสนแกนการหมุนของโรเตอรซึ่งลากตั้ง
ฉากกับเสนแนวทางเดินของปลายกลีบใบพัดดานหนึ่งไปยังอีกดานหนึ่งของโรเตอร  (TIP  PATH  PLANE)  
ไปยังจุดศูนยกลางของเพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS) 
๒๒.  TIP  PATH  PLANE   หมายถึง  เสนจินตนาการที่ลากจากปลายกลีบใบพัดอีกดานหนึ่งของโรเตอร
ไปยังอีกดานหนึ่ง 
๒๓.  PLANE  OF  ROTATION   หมายถึง  แนวระนาบการหมุนของโรเตอรที่เปนวงกลมหรือจานวงกลม
ซึ่งยึดถือเอาแนวระนาบกึ่งกลางของดุมโรเตอร  (ROTOR  HEAD  OR  ROTOR  HUB)  เปนหลัก 
๒๔.  HUNTING   หมายถึง  การสายตัว  หรือเคลื่อนที่ทางระนาบตามทิศทางการหมุนของโรเตอร  
(LEADING)  หรือตานทิศทางการหมุนของโรเตอร  (LAGGING)  ของกลีบใบพัด(ROTOR  BLADE) 
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๒๕.  LEADING   หมายถึง  การสายตัวหรือเคลื่อนที่ทางระนาบตามทิศทางการหมุนของโรเตอรจาก
ตําแหนงเดิมของกลีบใบพัด 
๒๖.  LAGGING   หมายถึง  การสายตัวหรือเคลื่อนที่ทางระนาบทวนทิศทางการหมุนของโรเตอรจาก
ตําแหนงเดิมของกลีบใบพัด 
๒๗.  ORIOLES  FORCE   หมายถึง  แรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงความเร็วการหมุนของโรเตอร  
(ROTOR  REVOLUTION)  ทั้งการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  และลดอัตราเรง    
(DECELERATION)   

เนื่องจากการเปลี่ยนแปลงตําแหนงมวลน้ําหนัก  (MASS)  และโมเมนททางการหมุน  
(ANGULAR  MOMENTUM)  ของโรเตอร 
๒๘.  ORIOLES  EFFECT   หมายถึง  การทําใหเกิดการสายตัวหรือเคลื่อนที่ทางระนาบของกลีบใบพัด  
(HUNTING  ACTION)  เนื่องจากการเปลี่ยนแปลงอัตราเรงทางการหมุนของโรเตอร 
๒๙.  AUTO  ROTATION   หมายถึง  ลักษณะการบินของเฮลิคอปเตอร  ที่ทําใหโรเตอรเกิดแรงยกโดย
อาศัยกําลังการขับหมุนจากกระแสอากาศที่เรียกวา  AERODYNAMIC  FORCE  เพื่อใหสามารถบินลงสู
พื้นดวยความปลอดภัยขณะที่เครื่องยนตขัดของในการบินบนอากาศ 
๓๐.  HOVERING   หมายถึง  การบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศของเฮลิคอปเตอร  ที่มีระยะสูงคงที่  
ความเร็วเปนศูนยแรงทางอากาศพลศาสตรอยูในลักษณะสมดุลย 
๓๑.  TRANSLATIONAL  LIFT   หมายถึง  การเพิ่มแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรโดยการบินดวยความเร็ว
ไปขางหนา  จากจุดเริ่มตนดวยความเร็ว  ๑๕  ไมล/ชั่วโมง 
๓๒.  GROUND  EFFECT   หมายถึง  การเพิ่มแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอร  ขณะทําการบินลอยตัวอยูกับ
ที่ในอากาศในระยะความสูงไมเกินกวาครึ่งหนึ่งของเสนผาศูนยกลางของโรเตอร  ถาหากระยะความสูงใกล
พื้นดินมากเทาไรยิ่งเปนการเพิ่มแรงยกไดมากขึ้น 
๓๓.  GROUND  RESONANCE   หมายถึง  การสั่นอยางรุนแรงและผิดปกติของเฮลิคอปเตอร  ขณะอยู
ที่พื้นหรือลงสนามอยางรุนแรง  โดยฐานลอดานใดดานหนึ่งซึ่งทําใหโรเตอรเกิดการหมุนในลักษณะไมสมดุล
ทางเรขาคณิต  (GEOMETRIC  UNBALANCES)  แลงแรงตางๆ จึงเปนผลทําใหเกิดการสั่นอยางรุนแรง
และผิดปกติซึ่งเปนอันตรายอยางยิ่ง 
๓๔.  TORQUE  REACTION   หมายถึง  แรงบิดที่เกิดจากการหมุนของโรเตอรและมีทิศทางตรงกันขาม
กับการหมุนของโรเตอรซึ่งเปนไปตามกฎของนิวตันขอ  ๓. 
๓๕.  TRACKING   หมายถึง  การตรวจสอบแนวทางเดินของกลีบใบพัดแตละใบขณะโรเตอรวากลีบ
ใบพัดแตละใบเดินอยูในแนวเดียวกันหรืออยูในระยะหางกันเกินเกณฑกําหนดหรือไม  เพื่อเปนการปรับแก
การสั่นของเฮลิคอปเตอรขณะทําการบิน 
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๓๖.  WIND  MILLING   หมายถึง  การหมุนอยางอิสระของโรเตอรในลักษณะของกังหันลม  เนื่องจาก
ไดรับแรงการขับหมุนดวยกระแสอากาศขณะทําการบินออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION) 
๓๗.  MILLING   หมายถึง  วิธีการเพิ่มรอบการหมุนของโรเตอรดวยวิธีการตางๆ 
๓๘.  CHORD  LINE   หมายถึง  เสนตรงที่ลากจากชายหนา  (LEADING  EDGE)  ถึงชายหลัง  
(TAILING  EDGE)  ของแพนอากาศ  ปก  หรือกลีบใบพัดซึ่งถือวาเปนความกวางของแพนอากาศ  ปก  
หรือกลีบใบพัด  (AIRFOIL) 
๓๙.  SPAN   หมายถึง  เสนตรงที่ลากจุดกึ่งกลางของแพนอากาศ , ปก  หรือกลีบใบพัดจากโคนถึงปลาย
กลีบใบพัด  ซึ่งถือวาเปนความยาวของแพนอากาศ , ปก  หรือกลีบใบพัด 
๔๐.  ASPECT  RATIO   หมายถึง  อัตราสวนสนทรรศน  ซึ่งเปนอัตราสวนระหวางเสนชะยาหรือความ
กวาง  (CHORD LINE)  กับความยาว  (SPAN)  ของแพนอากาศ 
๔๑.  SOLIDITY   หมายถึง  อัตราสวนระหวางพื้นที่กลีบใบพัดทั้งหมดของโรเตอร  (ROTOR  BLADE  
AREA)  กับพื้นที่ภายในวงกลมการหมุนของโรเตอร  (DISC  AREA) 
๔๒.  DISC  LOADING   หมายถึง  อัตราสวนระหวางน้ําหนักรวมของเฮลิคอปเตอร  (GROSS  
WEIGHT)  กับพื้นที่ภายในวงกลมการหมุนของโรเตอร  (DISC  AREA) 
๔๓.  HORSE  POWER  LOADING   หมายถึง  อัตราสวนระหวางน้ําหนักรวมของเฮลิคอปเตอร  
(GROSS  WEIGHT)  กับกําลังแรงมาของเครื่องยนต  (HORSE  POWER) 
๔๔.  PENDULAR  ACTION   หมายถึง  ลักษณะการบินที่เหวี่ยงตัวไปมาทางหนาและหลังตามแกนยาว
ลําตัวหรือการเหวี่ยงตัวไปมาทางดานซาย – ขวา  เนื่องจากเกิดการบังคับการบินที่รุนแรงที่เรียกวา  OVER  
CONTROL 
๔๕.  TRANSLATING  TENDENCY  OR  DRIFT   หมายถึง  การเคลื่อนตัวไปทางดานขวาของ
เฮลิคอปเตอรที่ใชโรเตอรเดี่ยว  ขณะทําการบินลอยตัวขึ้นจากพื้น  เนื่องจากแรงบิดของโรเตอรใหญถูก
ตอตานดวยแรงฉุดของโรเตอรหางและมีคาเทากัน   
๔๖.  GYROSCOPIC  PRECESSION   คือ  ลักษณะของการเปลี่ยนแปลงทิศทางของการเอียง
(TILTING)  การกระพือ  (FLAPPING)  และมุมปะทะของกลีบใบพัด  (ANGLE  OF  ATTACK  OF  
ROTOR  BLADE)  ของโรเตอรของเฮลิคอปเตอรขณะทําการบินจะเปนไปตามกฎของไจโรพรีเซสชั่น  
(GYRO  PRECESSION)  นั่นคือ  ถามีแรงมากระทําการเปลี่ยนแปลงตางๆ จะไดรับผลตอบสนองจากจุดที่
ถูกกระทําไปตามทิศทางการหมุนเปนระยะทาง  ๙๐  องศา  จากจุดที่ถูกกระทํา 
๔๗.  TRANSVERSE  FLOW  EFFECT   หมายถึง  การเกิดแรงยกที่ดานหลังของโรเตอรมากกวา
ดานหนา  ขณะบินไปขางหนาดวยความเร็วเนื่องจากการไหลของกระแสอากาศผานบริเวณดานหนาของโร
เตอรมีระยะทางนอยกวากระแสอากาศที่ไหลผานดานหลังของโรเตอรจึงทําใหแรงยกบริเวณดานหลังของโร
เตอรมากกวาบริเวณดานหนาของโรเตอร 
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๔๘.  REVERSE  FLOW  AREA   หมายถึง  บริเวณการไหลยอนกลับของกระแสอากาศ  (AIR  FLOW)  
จากชายหลัง  (TAILING)  ไปยังชายหนา  (LEADING EDGE)  ของกลีบใบพัด  เนื่องจากความเร็วในการ
บินไปขางหนาเทากันหรือมากกวาความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดบริเวณโคนกลีบใบพัดดานที่หมุนตาม
สัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  
๔๙.  BLOWBACK  OF  ROTOR   หมายถึง  การหมุนดวยการเคลื่อนที่ข้ึน – ลงของกลีบใบพัด  
เนื่องจากการกระพือ  (FLAPPING)  ของกลีบใบพัด  เพื่อกําจัดการไมสมดุลของแรงยก(DISSYMMETRY  
OF  LIFT)  โดยกระพือตํ่าลงที่ดานที่หมุนทวนลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)   และกระพือสูงขึ้นที่
ดานหมุนตามลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  ซึ่งเปนผลทําใหโรเตอรเกิดการเอียงขวาเล็กนอยขณะ
บินไปขางหนาแตไมมีผลกระทบตอการบินใดๆ 
๕๐.  BLADE  STALL   หมายถึง  การสูญเสียแรงยกบนกลีบใบพัดของโรเตอรขณะที่ทําการบินดวย
ความเร็วสูงและใชมุมปะทะสูง  ปกติจะเกิดบนสวนปลายของกลีบใบพัดดานที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  
(RETREATING  BLADE)  ถาหากเกิด  BLADE  STALL  เปนบริเวณพื้นที่  ๒๕  หรือ  ¼  ของพื้นที่  การ
หมุนของโรเตอร  (DISC AREA)  ถือวา  STALL  ถึงขั้นวิกฤติ  ฮ.  จะเสียการทรงตัวและการบังคับทันที  
(LOSS  OF  CONTROL) 
๕๑.  COMPRESSIBILITY  EFFECT   หมายถึง  การสูญเสียแรงยกหรือประสิทธิภาพทางแรงยกจะ
ลดลงทนทีเมื่อเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็วสูงหรือการกระทําใดๆ ที่ทําใหรอบการหมุนของโรเตอรสูงเกิน
เกณฑ  (OVER SPEED)  ซึ่งจะทําใหปลายกลีบพัดดานที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (ADVANCING  
BLADE)  มีความเร็วสัมพัทธสูงถึงความเร็วเสียงวิกฤติ  (CRITICAL  MACH  NUMBER)  หรือประมาณ  
๐.๗๕ – ๐.๘  มัค  จะทําใหแรงยกลดลงทันที  ฮ.  จะเสียการทรงตัวและการบังคับเชนเดียวกับการเกิด  
BLADE  STALL 
๕๒.  POWER  SETTLING   หมายถึง  ลักษณะการบินใดๆ ของเฮลิคอปเตอรที่ทําใหรอบการขับหมุน
ของโรเตอร  (ROTOR  RPM.)  ลดลงเนื่องจากขาดกําลังการขับหมุนของเครื่องยนตหรือหนวยกําลังหรือ
กําลังการขับหมุนจากหนวยกําลังลดลง  ซึ่งเปนผลทําใหแรงยกที่เกิดบนโรเตอรลดลงเฮลิคอปเตอรจะเสีย
ระยะสูงและการทรงตัวซึ่งจะเปนผลทําใหไมสามารถควบคุมและบังคับ  ฮ.  ใหทําการบินอยูในทาบินปกติ
ได  และเปนอันตรายมากเมื่อบินที่ระยะสูงต่ําๆ 
๕๓.  THE  LAW  OF  CONSERVATION  OF  ANGULAR  MOMENTUM   หมายถึง  กฎของการ
เคลื่อนที่ของเทหวัตถุใดๆ เมื่อมีแรงมากระทําใหเกิดการเคลื่อนที่เทหวัตถุนั้นจะเคลื่อนที่ดวยความเร็วคงที่
ไปตลอดจนกวาจะมีแรงภายนอกมากระทําการเคลื่อนที่จึงจะเปลี่ยนแปลงอัตราเรงในการเคลื่อนที่นั้นซึ่ง
เปนไปตามกฎนิวตันซึ่งเปรียบไดกับรอบการหมุนของโรเตอรของเฮลิคอปเตอรขณะทําการบิน  ถาไมมีแรง
ภายนอกมากระทํากับโรเตอรก็คงจะหมุนดวยรอบคงที่ตลอดเวลา 
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๕๔.  ANGULAR  MOMENTUM   หมายถึง  แรงที่ทําใหเกิดการหมุนเปนวงกลมของเทหวัตถุ  
เชนเดียวกับการหมุนของโรเตอรของเฮลิคอปเตอรซึ่งเปนมวลน้ําหนักที่หมุนเปนวงกลม  (MASS  OF  
ROTATING  BODY)  ยอมมีการเปลี่ยนแปลงรอบของการหมุน  ถาหากมวลน้ําหนักของโรเตอร  (MASS  
OF  ROTOR)  เปลี่ยนตําแหนงของมันไป  ดังสูตรดังนี้ 
ANGULAR  MOMENTUM = MASS x ANGULAR VELOCITY x RADIALS  SQUARED  
 แรงที่เกิดการหมุน    = มวลน้ําหนัก x ความเร็วการหมุน x รัศมีกําลังสอง 
๕๕.  CORIOLIS  FORCE   หมายถึง  แรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงอัตราเรง  เนื่องจากการ
เปลี่ยนแปลงตําแหนงของมวลน้ําหนัก  (MASS)  และโมเมนททางการหมุน  (ANGULAR  MOMENTUM)  
ถามวลน้ําหนัก  (MASS)  เคลื่อนที่ออกหางจากจุดศูนยกลางการหมุนของโรเตอรจะทําใหเกดิแรงตอตานใน
ทิศทางตรงกันขามกับการหมุนเปนผลใหรอบของการหมุนลดอัตราเรง  (DECELERATION)  “AMASS  
MOVING  RADIALLY  OUTWARD  ON  ROTATION  DISC  WILL  EXERT  A  FORCE  ON  ITS  
SURROUNDINGS  OPPOSITE  ROTATING.”  หรือกลาวไดวา  “DECELERATION  WILL  TAKE  
PLACE  IF  MASS  IS  MOVED  FURTHER  AWAY  FROM  THE  AXIS  OF  ROTATION.”  ในทาง
ตรงกันขามถามวลน้ําหนัก  (MASS)  เคลื่อนที่เขาใกลจุดศูนยกลางการหมุนของโรเตอรจะเปนผลทําให    
โรเตอรหมุนดวยการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  “AMASS  MOVING  RADIALLY  INWARD  ON  
ROTATION  DISC  WILL  EXERT  A  FORCE  ON  ITS  SURROUNDINGS  IN  THE  DIRECTION  
OF  ROTATING. หรือกลาวไดวา  “ACCELERATION  WILL  TAKE  PLACE  IF  MASS  IS  MOVED  
CLOSED  TO  THE  AXIS  OF  ROTATION.”        
๕๖.  DYNAMICS  ROLLOVER   หมายถึง  การพลิกตัวเอียงลงดานขางทางใดทางหนึ่ง  (LATERAL  
ROLL)  ของเฮลิคอปเตอรขณะลงสนาม  (LANDING)  หรือวิ่งขึ้นลงจากสนาม  (TAKE  OFF)  เนื่องจาก
การใชการบังคับการบินที่ไมถูกตองตามเทคนิคหรือวิธีการ  (IMPROPER  LANDING  OR  TAKE  OF  
TECHNIQUE) 
๕๗.  MAST  BUMPING   หมายถึง  การกระแทก  หรือการชนกันระหวางเพลาขับโรเตอร  (MAST)  และ
สวนลางสุดของชุดโรเตอรใหญ  (STATIC  STOP)  ของเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรแบบ  SEMI-RIGID  
ROTOR 
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AIRFOIL   (แพนอากาศ)  ซึ่งหมายถงึเทหวตัถุใดที่เคลือ่นที่ผานอากาศหรืออากาศเคลื่อนที่ผาน

จะทําใหเกิดปฏิกิริยาทางศักยภาพอนัหนึง่เรียกวาแรงยก  (LIFT)  ซึ่งมีใชกับอากาศยานโดยทัว่ๆ ไปม ี ๓  แบบ 
๑.   แพนอากาศแบบ  CONVEX – FLAT   หรือแบบ  GENERAL  PURPOSE  ซึ่งมีลักษณะผิว

ดานบนจะโคง  (CAMBER)  สวนผิวดานลางจะราบเรียบ  การแผนแบบจะใหมีสวนโคงเริ่มจากชายหนา  
(LEADING  EDGE)  ข้ึนไปยังสวนบนประมาณ  ๓๐%  ของชะยาแลวคอยๆ ลด  การโคงลงมายังชายหลัง  
(TAILING  EDGE)  สวนผิวดานลางจะราบเรียบเปนเสนตรงเริ่มจากชายหนาจนถึงชายหลัง  AIRFOIL  
แบบนี้จะใชกับอากาศยานประเภทปกตรึง  (FIXED  WING  AIRCRAFT) 
 
 
 

รูปที่  ๙ 
 

๒.  แพนอากาศแบบ  CONVEX-CONVEX, DOUBLE CONVEX / HIGH SPEED / 
SYMMETRICAL  AIRFOIL   การแผนแบบแพนอากาศแบบนี้ใหมีสวนโคง  (CAMBER)  ดานผิวบนและผิว
ลางเทากันโดยใหมีสวนโคงหนาสุดอยูที่  ๓๐%  ของความยาวชะยาและอยูหางจากชายหนา  ๓๐%  แพน
อากาศเปนแบบมาตรฐานคือ  0012  ซึ่งมีความหมายดังนี้ 

 N.A.C.A.  =  NATIONAL  ADVISORY  COMMITTER  FOR  AERONAUTICS 
 N.A.C.A.  =  (NATIONAL  AERONAUTICAL  AND  SPACE  ADMINISTRATION) 
          00    =  DOUBLE  CONVEX / CONVEX-CONVEX / SYMMETRICAL  ซึ่ง

หมายถงึสวนโคง  (CAMBER)  ดานบนและดานลางเทากัน 
ความหนาสุดของแพนอากาศเปน  ๑๒%  ของชะยา  (CHORD)  ณ  จุดที่หางจากชาย

หนา  (LEADING EDGE)  ๓๐%  ของชะยา 
 

 
 
 
 
 

 
 

รูปที่  ๑๐ 
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เหตุผลที่สนับสนุนในการนําแพนอากาศแบบ  NACA  0012  มาใชกับเฮลิคอปเตอร  คือ 
๒.๑   จุดศูนยรวมแรงยก  (CENTER  OF  PRESSURE)  AERODYNAMIC  CENTER  

เคลื่อนที่นอยที่สุดเมื่อเปลี่ยนแปลงมุมปะทะความเร็วตลอดจนทาบินตางๆ จึงทําใหเฮลิคอปเตอรซึ่งเปน
อากาศยานปกหมุนมีเสถียรภาพดี 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๑๑ 

 

๒.๒   แพนอากาศ  NACA  0012  นี้ใหอัตราสวนระหวางแรงยก  (LIFT)  ตอแรงตาน  
(DRAG)  ดีที่สุดตลอดตั้งแตโคนกลีบของแพนอากาศจนถึงหลายกลีบ 

๒.๓   เนื่องจากแพนอากาศแบบ NACA 0012 มีรูปรางสวนโคงบนและลางเทากัน จึงสราง
ไดงายกวาและราคาก็ถูกกวา  เมื่อเทียบกับแบบอ่ืนๆ ขอนี้เปนเพียงขอสนับสนุนที่มีเหตุผลไมสําคัญนัก 

๓.   แพนอากาศแบบ  CONVEX-CONCAVE / HIGH LIFT   แพนอากาศแบบนี้จะมีรูปราง
ลักษณะผิวดานบนมีสวนโคงเริ่มตนตั้งแตชายหนาแลวมีสวนโคงสูงสุดประมาณ  ๓๐%  ของชะยาซึ่งอยู
คอนไปดานชายหนา  ๓๐%  ของชะยาเชนกันแลวคอยลดสวนโคงลงมาจนถึงชายหลังสวนผิวดานลางจะมี
ลักษณะเวาเขาหาสวนโคงดานบนและจะคอยลดการเวาลงมายังชายหลัง  แพนอากาศแบบนี้มีลักษณะ
พิเศษคลายกับปก  จึงทําใหไดแรงยกสูง  เนื่องจากผลทางอากาศพลศาสตร  สวนใหญมักจะใชกับอากาศ-
ยานปกตรึง  (FIXED  WING)  ที่ตองการใหวิ่งขึ้นและลงสนามในระยะสั้นๆ และมักนิยมใชเปนพื้นบังคับ
ชวยของอากาศยานปกถึง  เชน  FLAP  SLAT  เปนตน 
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รูปที่  ๑๒ 
 

CHORD  LINE   คือเสนตรงจินตนาการที่ลากจากชายหนา  (LEADING EDGE)  ถึงชาย
หลัง  (TAILING  EDGE)  ของแพนอากาศ 
 
 
 

รูปที่  ๑๓ 
 

LIFT   คือแรงยกซึ่งเปนแรงที่เกิดขึ้นบนแพนอากาศของอากาศยานเปนแรงซึ่งทําใหอากาศยาน
ลอยตัวขึ้นไปในอากาศไดและมีทิศทางตรงขามกับแรงโนมถวงของโลก  (GRAVITY) 

แรงยกที่เกิดขึ้นบนแพนอากาศของอากาศยานทุกประเภทจะเกิดขึ้นเนื่องจากความดันแตกตาง
ระหวาง  ผิวดานบนและผิวดานลางของแพนอากาศเมื่อกระแสอากาศไหลผานผิวบนจากชายหนา  ซึ่งมี
ลักษณะโคงกวาดานลางและไหลไปบรรจบกันที่ชายของแพนอากาศจะเห็นวาระยะทางการไหลของกระแส
อากาศที่ผิวดานบนจากชายหนาถึงหลังมีระยะมากกวาดังนั้นความเร็วของกระแสอากาศที่ไหลผานผิว
ดานบนจึงมีความเร็วมากกวาดานลางซึ่งมีลักษณะราบเรียบและระยะสั้นกวาดานบนจากกฎของเบอรนวล
ล่ี  (BERNOULLI’S  LAW)  กลาววาของไหล,ของเหลว  หรือ  แกส  ที่ไหลผานพื้นผิวใดๆ ที่ใหความเร็วสูง  
ความกดดันจะลดลง  และตรงขามถาหากของไหลๆ ใดๆ ที่ไหลผานพื้นผิวที่ทําใหความเร็วลดลงความดัน
จะเพิ่มข้ึน  ดังนั้นจะเห็นวาเมื่อผิวบนแพนอากาศมีความเร็วสูงกวาความเร็วที่ผิวลางแลว  จึงทําใหความดัน
ที่ผิวบนลดลง  ความดันผิวลางเพิ่มข้ึนจึงเกิดความดันแตกตางระหวางผิวบนและผิวลางขึ้น  จึงทาํใหแรงดนั
ข้ึนไปดานบนซึ่งมีความกดดันต่ําแรงนี้เรียกวาแรงยก ( LIFT) 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๔ 
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กรณีเฮลิคอปเตอร  แรงยกที่เกิดบนกลีบใบพัด  (ROTOR  BLADE)  ของเฮลิคอปเตอร ก็จะเปน
ลักษณะเดียวกันกับกฎของเบอรนวลลี่แตจะขออธิบายเพิ่มเติมวากลีบใบพัดหรือแพนอากาศของ
เฮลิคอปเตอรนั้นถึงแมวาจะมีรูปรางผิดไปจากอากาศยานธรรมดาเพราะสวนโคงบนและลางเทากนัขณะมมุ
ปะทะเปนศูนย  ยอมจะไมเกิดแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรไดแตถาจะใหเกิดแรงยกขึ้นกับกลีบใบพัดหรือแพน
อากาศนักบินจะตองเพิ่มมุมปะทะใหกับกลีบใบพัดโดยยกคันบังคับ  (COLLECTIVE)  ข้ึน  มุมปะทะของ
กลีบใบพัดจะเพิ่มข้ึนทันที  เมื่อมุมปะทะเพิ่มข้ึนและความเร็วในการหมุนของกลีบใบพัดจะทําใหกระแส
อากาศที่ไหลเขามาปะทะสวนลางของชายปกที่สุดตามรูป  จุดนี้เรียกวา  IMPACT  POINT  ซึ่งเปนจุดของ
ทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  WIND)  เขาปะทะกลีบใบพัดหรือแพนอากาศ  ณ  จุดนี้กระแสอากาศจะ
เร่ิมไหลแยกตัวขึ้นที่สวนบนของผิวและสวนลางของผิวจะเห็นวาการไหลของกระแสอากาศดานผิวบนซึ่ง
เปน  A  จะมีระยะทางมากกวากระแสอากาศที่ไหลที่ผิวลาง  B  วัดจาก  IMPACT  POINT  X  จนถึงชาย
หลังดังรูป  ดังนั้นความเร็วกระแสอากาศที่ผิวบน  A  จึงมีความเร็วมากกวาความเร็วของกระแสอากาศที่ผิว
ลาง  B  จึงทําใหความกดดันที่ผิวบน  A  นอยกวาความกดดันที่ผิวลาง  B  จึงทําใหเกิดความแตกตาง
ระหวางความกดดันที่ผิวบน  B  และผิวลาง  B  ข้ึน  จึงเกิดแรงยกขึ้นดานบน  A  ตามกฎของเบอรนวลลี่  
อยางไรก็ตามขณะกลีบใบพัดหมุนก็จะเกิดการผลักดันมวลอากาศ  (MASS)  จากสวนบนลงมาสูสวนลาง
อยูเสมอ  มวลอากาศที่ถูกกลีบใบพัดผลักดันลงมาเรียกวา  “DOWN  WASH”  ซึ่งเปน  ACTION  อันหนึ่ง
ดังนั้นเมื่อมี  ACTION  เกิดขึ้นยอมมี  REACTION  เกิดขึ้นเชนกัน  ดังนั้นจึงเกิด  UP  WASH  ข้ึนไปสู
ดานบนซึ่งเปนไปตามกฎขอที่๓  ของนิวตัน  UP  WASH  หรือ  REACTION  นี้ก็คือแรงยก  (LIFT)  นั่นเอง
ซึ่งคลายกับเราวายน้ําเมื่อเราผลักดันมวลของน้ําลงไปแตตัวของเราจะลอยตามขึ้นมา  เปรียบเทียบใหเห็น
ชัดเจนยิ่งขึ้น 

ดังนั้นจึงสรุปไดวาการเกิดแรงยก  (LIFT)  ข้ึนบนกลีบใบพัดหรือแพนอากาศของเฮลิคอปเตอร  
จึงเปนไปไดทั้งกฎของเบอรนวลลี่และกฎของนิวตันขอ  ๓  ซึ่งผิดไปจากการเกิดแรงยกกับเครื่องบินปกตรึง  
(FIXED  WING  AIRCRAFT)  ธรรมดาจะเห็นไดชัดเจนเฉพาะกฎของเบอรนวลลี่เทานั้น  สวน  DOWN  
WASH  ACTION  ซึ่งเปนการไหลลงสวนลางที่ชายหลังของปกนั้นมองภาพรวมไดไมชัดเจนแตก็มี  
ACTION  ตามกฎขอ  ๓  ของนิวตัน  เชนกัน 
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RELATIVE  WIND  คือ  ทิศทางลมสัมพัทธ  ซึ่งกระแสอากาศจะไหลเขาปะทะกับชายหนา
ของแพนอากาศ  ทิศทางลมสัมพัทธนี้จะมีทิศทางตรงขามกับทิศทางการบินเสมอ 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๕ 
 

หมายเหตุ   กรณีเฮลิคอปเตอรทําการบิน  HOVERING  หรือเฮลิคอปเตอรอยูกับที่ไมมีความเร็วไปขางหนา  
ทิศทางลมสัมพัทธจะมีทิศทางสวนกับทิศทางการหมุนของกลีบใบพัดเสมอ 

 ขณะเฮลิคอปเตอรจอดอยูกับที่ไมทําการบินดวยความเร็วไปขางหนาหรือขณะทําการบิน  
ความเร็วลมสัมพัทธขณะที่เฮลิคอปเตอรอยูกับที่ไมมีความเร็วเคลื่อนไปขางหนาแลวจะมีผลนอยที่สุด
เกี่ยวกับแรงตางๆ ของการบิน  HOVERING  ตอไป 

ANGLE  OF  ATTACK  คือ  มุมปะทะซึ่งเปนมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนชะยา  (CHORD  
LINE)  ของแพนอากาศกับทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  WIND)  ตองอธิบายเพิ่มเติม 
 
 
 

 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๖ 
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รูปที่  ๑๗ 

 

PITCH  ANGLE  คือ  มุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนชะยา  (CHORD LINE)  ของแพนอากาศกับแนว
การหมุนของโรเตอร  (PLANE  OF  ROTATION)  ดูรูป 

ADVANCING  BLADE  คือ  กลีบใบพัดหรือแพนอากาศของเฮลิคอปเตอรที่หมุนหรือ
เคลื่อนที่สวนกับทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  WIND)   

RETREATING  BLADE  คือ  กลีบใบพัดหรือแพนอากาศของเฮลิคอปเตอรที่หมุนหรือ
เคลื่อนที่ตามกับทิศทางลมสัมพัทธ  (RELATIVE  WIND)   
หมายเหตุ   การทํางานของกลีบใบพัด  (ROTOR  BLADE)  หรือแพนอากาศของเฮลิคอปเตอรจะหมุนเปน
ลักษณะจานวงกลมเรียกวา  (ROTOR  DISC)  จานวงกลมนี้จะเกิดขึ้นโดยการหมุนเคลื่อนที่ผานอากาศอยู
ตลอดเวลา  ถาเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็วไปขางหนา  (FORWARD  FLIGHT)  ทิศทางลมสัมพัทธจะวิ่ง
สวนเขามาทางดานหนาของเฮลิคอปเตอรและวิ่งผานเขามายังจานวงกลมของชุดกลีบใบพัดที่กําลังหมุนอยู  
ดังนั้นลักษณะกระแสอากาศที่วิ่งเขาปะทะกับกลีบใบพัดจะถูกแบงเปนสองซีก  ดังรูป  โดยซีกทั้งสองของ
วงการหมุนของกลีบใบพัดจะถูกแบงตรงบริเวณหัวของเฮลิคอปเตอรและหางเฮลิคอปเตอร  ถาหาก
เฮลิคอปเตอร  ที่มีชุดกลีบใบพัดหมุนทวนเข็มนาฬิกาเมื่อมองไปทางดานหนาของเฮลิคอปเตอรจะเห็นไดวา  
เมื่อทิศทางลมสัมพัทธวิ่งสวนกับทิศทางบินเขามาและผานเขามาในจานหมุนนั้นจะเห็นไดวากลีบใบพัดที่
หมุนจากดานหลังไปยังดานหนาของเฮลิคอปเตอรจะเปนซีกที่หมุนเคลื่อนที่สวนกับทิศทางลมสัมพัทธจึง
เรียกวา  ADVANCING  BLADE  และกลีบใบพัดที่เร่ิมจากจุดดานหนาหมุนเคลื่อนที่ไปทางดานหลังของ
เฮลิคอปเตอรจะเปนซีกที่กลีบใบพัดหมุนเคลื่อนที่ตามทิศทางลมสัมพัทธจึงเรียกวา  RETREATING  
BLADE   

ความสัมพัทธตางๆ ที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดทั้งซีกที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธและซีกที่หมุน
ตามทิศทางลมสัมพัทธขณะเฮลิคอปเตอรบินอยูในอากาศ  จะมีความสัมพัทธ  ดังจะอธิบายตอไป   

ขณะเฮลิคอปเตอร  HOVER  หรือบินลอยตัวอยูในอากาศดวยความเร็วเปน  ๐  ทิศทางที่ลม
สัมพัทธ  ขณะนั้นก็คือทิศทางลมสัมพัทธที่มีทิศทางสวนทางกับทิศทางการหมุนของกลีบใบพัดละใบและถือ
วามีคาความเร็วเปนศูนย  (๐)  เพราะเฮลิคอปเตอรไมบินไปขางหนาดวยความเร็ว  ดังนั้นเมื่อนักบินยกคัน
บังคับ  COLLECTIVE  ข้ึนก็จะทําใหมีการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของกลีบใบพัดแตละใบเทากันหมดและ
เกิดขึ้นในขณะเดียวกันดวย  ดังนั้นมุมปะทะทั้งหมดของกลีบแตละใบและทุกตําแหนงในวงการหมุน  
(ROTOR  DISC)  ของชุดกลีบใบพัดเทากันหมด  เมื่อนักบินจะทําการบิน  HOVERING  นักบินจะตองยก
คันบังคับ  COLLECTIVE  ข้ึนถาสมมุติเมื่อยกคันบังคับ  COLLECTIVE  ข้ึนเสร็จเรียบรอยแลวทําใหมุม
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ปะทะของกลีบใบพัดแตละใบเทากันหมดเปน  ๑๘°  ขณะนั้นความเร็วลมสัมพัทธที่เกิดบนกลีบใบพัดก็จะ
เทากันหมด  ถาสมมุติวาขณะนั้นนักบินรักษารอบการหมุนของชุดโรเตอรหรือชุดกลีบใบพัดคงที่วดัความเรว็
ที่  ปลายกลีบได  ๕๐๐  ไมล/ชม.  ดังนั้นความเร็วสัมพัทธที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดแตละใบก็จะมีคาเทากับ  
๕๐๐  ไมล/ชม.  ซึ่งเทากับ  ๕๐๐  ไมล/ชม.  เทากันทุกตําแหนงในวงจานหมุนดังนั้นแรงยก  ที่เกิดบนกลีบ
ใบโรเตอรจะตองเทากันทุกๆ จุด  ซึ่งไมถือวามีการเกิดการไมสมดุลของแรงยกบนกลีบใบพัดในวงจานหมุน
นั้น  แตถาหากจะสังเกตจริงๆ  แลวจะเห็นไดวาขณะเฮลิคอปเตอรบิน  HOVER  หรือบินลอยตัวอยูใน
อากาศนั้นจะมีลักษณะเอียงลงทางดานซายนิดๆ (กลีบใบพัดหมุนทวนเข็มนาฬิกา)  ทั้งนี้มิใชเกิดการไม
สมดุลของแรงยกแตเปนการแผนแบบใหการทํางานของชุดโรเตอรตองเอียงลงทางซายนิดๆ เพื่อแกอาการ  
DRIFT  ของเฮลิคอปเตอร  ซึ่งพยายามที่จะเคลื่อนไปทางดานขวาเนื่องจากแรงบิดที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัด
ใหญมีทิศทางตรงขามกับการหมุนของชุดกลีบใบพัดใหญตามกฎขอ  ๓  ของนิวตัน  และเพื่อแกมิใหหัวของ
เฮลิคอปเตอรหมุนไปตามทิศทางของแรงบิดที่เกิดขึ้นจึงไดมีการบังคับชุดใบพัดหางใหมีแรงฉุด  (THRUST)  
เพื่อไปตอตานกับแรงบิดที่เกิดขึ้นกับชุดกลีบใบพัดใหญ  จึงเกิดการเคลื่อนตัวไปทางขวาแตผูแผนแบบจึงแก
ใหระบบบังคับการทํางานของชุดกลีบใบพัดใหญใหเอียงลงทางดานซายเล็กนอยเพื่อแกอาการ  DRIFT  
หรือการเคลื่อนตัวไปทางขวาของเฮลิคอปเตอร 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๘ 
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ขณะเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็วไปขางหนา  (FORWARD  FLIGHT)  เมื่อนักบินเริ่มทําการ
บินลอยตัวในอากาศ  HOVERING  FLIGHT  ถานักบินควบคุมรอบการหมุนของโรเตอรคงที่และความเร็วที่
ปลายกลีบใบพัดแตละใบทุกตําแหนงในวงจานหมุนของโรเตอรนั้นวัดไดความเร็ว  ๕๐๐  ไมล/ชม.  มุม
ปะทะของกลีบใบพัดแตละใบสมมติวาเปน  ๑๘°  เทากันหมดทุกๆ กลีบใบพัดในวงจานหมุน  ถานักบิน
เร่ิมทําการบินดวยความเร็วไปขางหนานักบินจะตองดันคันบังคับ  CYCLIC  ไปขางหนา  ขณะนั้นเองมุม
ปะทะของกลีบใบพัดแตละใบจะเริ่มเปลี่ยนแปลงไปแตละใบไมเทากันดวยและความเร็วสัมพัทธที่เกิดขึ้นบน
กลีบใบพัดซีกที่หมุนทวนลมและตามลมจะไมเทากันทั้งซีกกลีบใบพัดที่หมุนทวนลมและตามลมตลอดทั้ง
ความเร็วสัมพัทธบนกลีบใบพัดและมุมปะทะดวย  ถาสมมติวาเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็ว  ๑๐๐  ไมล/
ชม.  นั่นก็คือทิศทางลมสัมพัทธวิ่งเขาหาเฮลิคอปเตอรทางดานหนาดวยความเร็ว  ๑๐๐  ไมล/ชม.  
เชนเดียวกัน  ดังนั้นความเร็วสัมพัทธใหมที่เกิดขึ้นบนใบพัดดานหมุนทวนลมจะเทากับ  ๕๐๐  ไมล/ชม.  
เดิมขณะ  HOVERING  รวมกัน  ๑๐๐  ไมล/ชม.  จากความเร็วกระแสลมที่วิ่งเขาปะทะตามความจริงวา
ดวยกฎของความเร็วสัมพัทธความเร็วของเทหวัตถุใดเคลื่อนที่เขาหากันความเร็วสัมพัทธของความเร็วทั้ง
สองจะตองนํามาบวกกัน  ดังนั้นความเร็วสัมพัทธใหมที่เกิดบนกลีบใบพัดที่หมุนทวนลมสัมพัทธจึงมีคา
เทากับ  ๕๐๐ + ๑๐๐  เทากับ  ๖๐๐  ไมล/ชม.  ในขณะเดียวกับซีกทางดานกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทาง
ลมสัมพัทธจะตองเปนไปตามกฎเชนเดียวกันคือ  เทหวัตถุใดเคลื่อนที่ตามกันความเร็วสัมพัทธของความเร็ว
ทั้งสองก็คือผลตางของความเร็วทั้งสองนั้น  ดังนั้นความสัมพัทธที่เกิดบนกลีบใบพัดซีกที่หมุนตามทิศทาง
ลมสัมพัทธจึงมีคาเทากับ  ๕๐๐ – ๑๐๐  เทากับ  ๔๐๐  ไมล/ชม.  เมื่อเปรียบเทียบแลวจะเห็นวาความเร็ว
ซีกที่กลีบใบพัดหมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธมีคามากกวาซีกที่กลีบใบพัดหมุนตามทิศทางลมสัมพัทธซึ่งจะ
เปนผลทําใหเกิดแรงยกซีกที่หมุนทวนลมมากกวาซีกที่หมุนตามลมเพราะความเร็วเปนองคประกอบที่
สําคัญในการเพิ่มแรงยก  ลักษณะการเกิดการไมสมดุลของแรงยกดังกลาวระหวางซีกที่กลีบใบพดัหมุนทวน
ลมมีแรงยกมากกวาซีกที่หมุนตามลมซึ่งเปนลักษณะไมพึงประสงค  เพราะจะทําใหเฮลิคอปเตอรเอียงลง
ทางดานกลีบใบพัดที่หมุนตามอยูตลอดเวลา  วิศวกรผูแผนแบบจึงไดแกอาการดังกลาวโดยแผนแบบใหชุด
กลีบใบพัดสามารถกระพือข้ึน – ลงได  (FLAPPING)  เพื่อไปทําการชดเชยหรือกําจัดอาการดังกลาวเสยีโดย
การใหกลีบใบพัดที่หมุนจากดานหางถึงดานหัวของเฮลิคอปเตอรมีการกระพือตํ่าลง  DOWNWARD  
FLAPPING  เพื่อเปนการลดมุมปะทะของกลีบใบพัดลงเพราะมีความเร็วสูงอยูแลวและกลีบใบพัดที่หมุน
จากดานหัวไปถึงดานหางของเฮลิคอปเตอรมีการกระพือสูงขึ้นเพื่อเปนการเพิ่มมุมปะทะใหกลบีใบพดัเพราะ
ความเร็วต่ํา  ดังนั้นผลดังกลาวจึงทําใหสามารถชดเชยแรงยกใหเทากันทั้งสองซีก  จึงทําใหเฮลิคอปเตอรบิน
ในระดับโดยไมมีการเอียงไปทางซาย  ดังนั้นพอจะสรุปไดวา  ถาหากเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็วไป
ขางหนา  (FORWARD  FLIGHT)  จะมีลักษณะความสัมพัทธดังนี้ 
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รูปที่  ๑๙ 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๒๐ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๒๑ 
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ซีกที่กลบีใบพดัหมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ   (ADVANCING  BLADE) 
- ความเร็วสัมพัทธที่เกิดบนกลีบใบพัดจะมากขึ้นถาความเร็วเฮลิคอปเตอรเพิ่มข้ึน 
- มุมปะทะของกลีบใบพัดจะลดลง 
- การกระพือของกลีบใบพัดจะลดลง 
- ถาเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งชุดกลีบใบพัดสามารถใหสายตัวดานขางได  (HUNTING)  จะเกิด

การ  LEAD  คือการโนมตัวไปขางหนา 
ซีกที่กลบีใบพดัหมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ   (RETREATING  BLADE) 

- ความเร็วสมัพทัธทีเ่กิดบนกลีบใบพัดจะลดลงเมื่อความเร็วเฮลิคอปเตอรเพิ่มมากขึ้น 
- การกระพือของกลีบใบพัดจะกระพือสูงขึ้น 
- มุมปะทะของกลีบพัดจะสงูขึ้น 
- ถาเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งชุดกลีบใบพัดที่สามารถใหสายตัวดานขางได  (HUNTING)  จะ

เกิดการ  LAG  คือการลาตัวมาดานหลงั 
- ถาเฮลิคอปเตอรบินเขาดวยความเร็ววิกฤตอาจเกิด  การสูญเสียแรงยกกลับกลีบใบพัด

อยางรนุแรงได  (BLADE  STALL )  ที่ซกีนี ้
HUNTING   คือการสายตัวทางดานขางของกลีบใบพัดการสายตัวไปขางหนาเรียกวา  LEAD  

ถาสายตัวไปดานหลังเรียกวา  LAG 
สําหรับเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งชุดดุมใบพัด  (ROTOR  HEAD/HUB)  ชนิด  FULLY  

ARTICULATED  TYPE  คือ  VERTICAL  HINGE PIN  เปนตัวยอมใหกลีบใบพัดสายตัวไปหาและหลังได
เพื่อลดภาระกรรม  BENDING  MOMENT  อันอาจเกิดกับเพลาขับของชุด  (ROTOR  HEAD/HUB  ตลอด
ทั้งแกนใบพัด  (SPAR  OF  ROTOR  BLADE)  ไดขณะโรเตอรเร่ิมหมุนหรือหยุดหมุนหรือระหวางการ
ทํางานและมีแรงจากภายนอกมากระทํากับโรเตอร  หรือแรงใดๆ มากระทําใหรอบของการหมุนของโรเตอร
เปลี่ยนแปลงไปจากเดิม  กลีบใบพัดจะเกิดการสายตัวทางระนาบได 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๒๒ 
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สําหรับ  ROTOR  แบบ  FULLY  ARTICULATED  TYPE  สามารถสายตัวจากแนวเดิมไดรวมกัน  ๓๓  
(องศา)  โดยสามารถสายตัวไปตามทิศทางการหมุนของโรเตอร  (LEAD)  ได  ๓  องศา  และ  สายตัวทวน
ทิศทางการหมุน  (LAG)  ได  ๓๐° 
หมายเหตุ   ความมุงหมายของการที่ทําให  กลีบใบพัดเกิดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  นั้น  เพื่อ
เปนการลด  BENDING  MOMENT  ของชุดโรเตอรเพื่อปองกันการเกิดการดัดงอ  หรือ  ชํารุดของอุปกรณ
ตางๆ ของชุดโรเตอร  ทั้งยังทําใหชุดกลีบใบพัดสามารถจัดหรือปรับแนวระหวางกลีบใบพัด  เมื่อใหเกิดการ
สมดุลขณะโรเตอรหมุนดวยรอบที่มีการเปลี่ยนแปลงเนื่องจากแรง  CORIOLIS  FORCE  ทํากับโรเตอร
ระหวางการทํางาน  แตเฮลิคอปเตอรที่ใชโรเตอรแบบ  SEM  IRIGID  ไมจําเปนในเรื่องนี้ในทาบินปกติ  จะ
เกิดการ  LEAD  ของกลีบใบพัดดาน  ADVANCING  BLADE  และ  LAG  ที่ดาน  RETREATING  BLADE   

FLAPPING   คือการกระพือข้ึน – ลง  ของกลีบใบพัดเพื่อกําจัดการไมสมดุลของแรงยก  
(DISSYMMETRY  OF  LIFT)  ระหวางกลีบใบพัดทีห่มนุทวนทิศทางลมสัมพทัธ  (ADVANCING  BLADE)  
และ  กลีบใบพัดทีห่มุนตามทิศทางลมสมัพัทธ  (RETREATING  BLADE)      

การกระพือข้ึน – ลงของกลีบใบพัดมีความมุงหมายเพื่อกําจดการไมสมดุลของแรงยกระหวาง
กลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  และ  กลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธขณะทําการบินไป
ในอากาศดังไดอธิบายมาแลววา  ขณะเฮลิคอปเตอรบินไปในอากาศดวยความเร็วไปขางหนานั้นความเร็ว
ของกระแสอากาศที่พุงเขามาปะทะกับกลีบใบพัดทั้งดานที่หมุนทวนลมและตามลมนั้น  ความเร็วสัมพัทธที่
เกิดบนกลีบใบพัดทั้งสองดานจะมีความเร็วไมเทากัน  คือความเร็วสัมพัทธที่เกิดบนกลีบใบพัดดานหมุน
ทวนลมสัมพัทธจะมีความเร็วมากกวา  แตตรงขามความเร็วสัมพัทธที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดดานหมนุตามลม
จะมีคานอยกวา  ดังที่ไดทราบแลววา  ความเร็วเปนองคประกอบที่สําคัญยิ่งในการทําใหเพิ่มหรือลดแรงยก  
ดังนั้นแรงยกกลีบใบพัดดานที่หมุนทวนลมสัมพัทธจึงจะมากกวาดานที่หมุนตามลมสัมพัทธ  วิศวกรผูแผน
แบบโดย  JUAN  DELA  CIERVA  คนพบหลักการไมสมดุลของแรงยกนี้จึงไดทําการแกไขเสียโดยทําใหชุด
กลีบใบพัดสามารถกระพือข้ึน – ลงไดเพื่อไปทําการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะเสียใหมโดยเมื่อกลีบใบพัดเริ่ม
หมุนจากดานหางมายังดานหัวของเฮลิคอปเตอรซึ่งกลีบใบพัดดานนี้หมุนทวนลมมีความเร็วสูงอยูแลวทําให
กลีบใบพัดกระพือลงเพื่อจะลดมุมปะทะลงเมื่อกลีบใบพัดหมุนไปอยูตําแหนงดานหัวของเฮลิคอปเตอรที่
หมุนไปยังดานหางซึ่งกลีบใบพัดดานนี้  หมุนตามลมมีความเร็วสัมพัทธอยูแลวจึงทําใหกลีบใบพัดเริ่ม
กระพือข้ึนจาดานหัวไปยังดานหางของเฮลิคอปเตอรเพื่อเปนการเพิ่มมุมปะทะใหกับกลีบใบพัดดานนี้เพื่อ
ชดเชยแรงยกทั้งสองดานใหเทากัน  การทํางานจะเปนอยูลักษณะนี้ตลอดเวลาขณะบินอยูในอากาศ 

การกระพือของโรเตอรแบบ  FULLY  ARTICULATE  ROTOR  HEAD  นั้นจะทําใหกลีบใบพัด
กระพือข้ึน – ลงไดอยางอิสระ  และสามารถกระพือข้ึนไดสูงสุด  ๓๕  องศา  และกระพือลงได  ๕  องศาจาก
แนวระดับของชุดโรเตอร  (PURE  RADUIN) 
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สวนการกระพือของโรเตอรแบบ  SEMI – RIGID  นั้นจะเปนการกระพือที่ไมเปนอิสระ  ถากลีบ
ใบพัดใบหนึ่งกระพือข้ึนอีกใบหนึ่งจะกระพือลง  ลักษณะการกระพือเปนแบบ  กระดานหก  (SEE  SAW)  
นั่นคือใบหนึ่งกระพือข้ึนอีกใบตรงกันขามจะกระพือลง  การกระพือข้ึนไดสูงสุด  ๑๑° กระพือลงได  ๑๑° 
จากแนวระดับของโรเตอร 
 
 
 
 
 
 

 
 

รูปที่  ๒๓ 
 

หมายเหตุ   ถาเฮลิคอปเตอรบินไปในทิศทางใด  การกระพือจะต่ําสุดในทางทิศทางนั้น  ตรงกันขามกับการ
กระพือจะสูงสุดอยูตรงกันขาม  เชนถาเฮลิคอปเตอรบินไปขางหนาการกระพือที่ตํ่าสุดจะอยูดานหนาและจะ
กระพือสูงสุดที่ดานหลังของเฮลิคอปเตอร 

สวนมุมปะทะที่เปลี่ยนแปลงขณะเกิดการกระพือหรือเฮลิคอปเตอรบินไปขางหนา  จุดที่มุม
ปะทะต่ําสุดจะอยูตําแหนง  ๓  นาฬิกา  และจุดที่มุมปะทะสูงสุดอยูที่ตําแหนง  ๙  นาฬิกา  (โรเตอรหมุน 
ทวนเข็มนาฬิกา) 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๒๔ 
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FLAPPING  ANGLE   คือมุมกระพือของกลีบใบพดัขณะโรเตอรเกิดการเอียง  ซึ่งเปนมุมที่
เกิดขึ้นระหวางเสนแกนเพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  กับเสนแกนการหมนุของโรเตอร  (ROTOR  AXIS  
OR  ROTOR  DISC  AXIS)  ที่ลากจากจดุกึ่งกลางของเพลาขับโรเตอรไปต้ังฉากกับเสนแนวทางเดินของ
ปลายกลีบใบพัด  (TIP PATH  PLANE)   
หมายเหตุ   ถานักบินเริ่มใชคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  เมื่อใดการบังคับจะสงผลไปใหชุด
กลีบใบพัดเอียงเมื่อนั้น  และเมื่อชุดกลีบใบพัดเอียงเมื่อใด  การกระพือจะเกิดขึ้นเมื่อนั้นและมีแรงฉุดให
เฮลิคอปเตอรไปตามทิศทางที่เอียงนั้น  แตอยางไรก็ตามถึงแมวาโรเตอรจะเอียงไปในทิศทางใดๆ  และมีมุม
กระพือมากนอยเพียงไร  เสนแนวของแรงยกรวม  (TOTAL LIFT)  ของโรเตอรจะตองทิศทางตั้งฉากหรือทํา
มุม  ๙๐°  กับแนวการหมุนของโรเตอรใหญ  (ROTOR  DISC)  และเสนแนวเดินทางของปลายกลีบใบพัด
ใหญ  (TIP  PATH  PLANE)  เสมอ 
หมายเหตุ   ถาทําการบินไปในทิศทางใดการกระพือของกลีบใบพัดจะกระพือตํ่าสุดที่ทิศทางนั้นและจะ
กระพือสูงสุดในทิศทางตรงกันขาม  เชน  ถาบินไปขางหนาจะกระพือตํ่าสุดที่ดานหนาและกระพือสูงสุดที่
ดานหลังของเฮลิคอปเตอร  (ดูรูปหนา  ๒๑ และ ๒๒, ๒๓, ๒๖ และ ๒๗) 
 
 
 

 
 
 
 
 
 

                       รูปที ่ ๒๕ 
 
 
 
 
 
 

                                                                      รูปที่  ๒๖ 
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DISSYMMETRY  OF  LIFT   คือการไมสมดุลของแรงยกที่เกิดบนกลีบใบพัดของ
เฮลิคอปเตอรระหวางกลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธกับกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  
(จะเกิดขณะที่เฮลิคอปเตอรเร่ิมมีความเร็วในทางระนาบเทานั้น  ขณะทําการบิน  HOVERING  จะไมเกิด
อาการนี้) 

การไมสมดุลของแรงยกนี้ไดถูกคนพบโดย  JUAN  DELA  CIERVA  ชาวสเปน ในป ค.ศ.  
๑๙๒๘  เปนการสรางออตโตไจโรเสร็จ  เขาก็ไดทําการบินทดสอบดวยตนเองปรากฏการณในการบินนั้นได
พบวา  ออตโตไจโรของเขาเกิดการเอียงซายอยูตลอดเวลา  เขาจึงคิดไดวาแรงยกของกลีบโรเตอรซีกที่หมุน
อยูทางดานซายอยูตลอดเวลา  เขาจึงคิดไดวาแรงยกของกลีบโรเตอรซีกที่หมุนอยูทางดานซายจะตองมีแรง
ยกนอยกวาซีกที่หมุนอยูทางดานขวาแนจึงไดคนพบวาเหตุที่เปนเชนนั้นก็เพราะ  ออตโตไจโรที่เขาสรางขึ้น
นั้น  ติดตั้งชุดกลีบใบพัดหรือโรเตอรที่ไมสามารถกระพือข้ึน – ลงได  เพราะเขาใชชุดดุมใบพัดแบบ  RIGID  
TYPE  ของโรเตอรหมุน ทวนเข็มนาฬิกาและมีความเร็วไปขางหนาจึงทําใหเกิดความเร็วสัมพัทธใหมข้ึนบน
กลีบใบพัดดานที่หมุนทวนลมสัมพัทธมีความเร็วมากกวาดานที่หมุนตามลมสัมพัทธซึ่งอยูทางดานซายของ
เขาขณะบิน  ดังนั้นเขาจึงคิดหาทางเพิ่มแรงยกดานทางซายขึ้นและพยายามลดหรือทําใหแรงยกทาง
ดานขวาคงที่  การเอียงจึงจะหายไปในที่สุดเขาก็มาคิดถึงองคประกอบแรงยกที่สําคัญก็มี  ๑  ความเร็ว  ๒  
มุมะทะกลีบใบพัด  ๓  พื้นที่กลีบใบพัด  ๔  รูปรางกลีบใบพัด  ๕  ความหนาแนนอากาศ  องคประกอบ  ขอ  
๓,๔,๕  นั้นไมสามารถบังคับไดขณะทําการบินแตกลับมาพิจารณาองคประกอบขอ  ๑  และ  ๒  ใหม  
สําหรับขอ  ๑  ก็ทําไมได  แตขอ ๒  ทําได 

สาเหตุหลักของการเกิดการไมสมดุลของแรงยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  นั้น  
เนื่องมาจากความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดระหวางดานที่หมุนทวนลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  
และดานที่หมุนตามลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  ในขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินไปในทิศทาง
ใดๆ เชนถาทําการบินไปขางหนา  ความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธจะเพิ่มข้ึน
ตามความเร็วของการบินที่เพิ่มข้ึน  แตในทางตรงกันขามกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธกลับจะมี
ความเร็วสัมพัทธลดลงตามสัดสวนของความเร็ว  การบินที่เพิ่มข้ึนจึงทําใหเกิดความเร็วสัมพัทธของกลีบ
ใบพัดที่หมุนทวนลมสัมพัทธมากกวาดานตามลมสัมพัทธ  จึงเปนผลทําใหเกิดแรงยกของกลีบใบพัดที่หมุน
ทวนลมสัมพัทธมากกวาดานหมุนตามลมสัมพัทธ  ดังรูป  สามารถทําได  ดังนั้นเขาจึงคิดสรางชุดดุมของ
กลีบใบพัดใหม  ใหสามารถมีการกระพือข้ึน – ลงได  และก็ตองรวมกับระบบบังคับการบินดวยวาถากลีบ
ใบพัดที่เร่ิมหมุนทวนทิศทางลมก็ทําใหเกิดการกระพือตํ่าลง  และดานกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมก็ทํา
ใหเกิดกระพือสูงขึ้น  ทั้งนี้เพื่อเปนการลดและเพิ่มมุมปะทะใหกลีบใบพัดนั้นเอง  ขณะทําการบินไปขางหนา
ตั้งแตบัดนั้นจนปจจุบันเฮลิคอปเตอรจึงสามารถบินไดในระดับเสมอมา 
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รูปที่  ๒๗ 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๒๘ 
 

หมายเหตุ   สําหรับชุดกลีบใบพัดหาง  (TAIL  ROTOR)  ของเฮลิคอปเตอรเองก็เปนลักษณะเดียวกันกับชุด
กลีบใบพัดใหญ  แตไมไดเรียกวาการไมสมดุลของแรงยก  กลับไปเรียกวาการไมสมดุลของแรงฉุด  
(DISSYMMETRY  OF  TAIL  ROTOR  THRUST)  เพราะวาชุดกลีบใบพัดหางนั้นทําใหเกิดแรงทาง
ดานขางเพื่อตอตานกับแรงบิด  (TORQUE)  ที่เกิดจากชุดใบพัดใหญ  จึงเรียกเปนแรงฉุดไป  การแกไขก็
เชนเดียวกันวาจําเปนจะตองใหชุดกลีบใบพัดหางนั้นมีการกระพือ  แตเปนการกระพือดานขางเพราะหมุน
อยูแนวตั้งโดยดานที่กลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธจึงจะกระพือดานขางเพื่อใหลดมุมปะทะลง
สวนกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธก็ทําใหกระพือเพื่อเพิ่มมุมปะทะขึ้นจึงจะทําใหเกิดแรงฉุดทั้ง
สองดานเทากัน  การกระพือของกลีบใบพัดโรเตอรทางจะสามารถกระพือออกและเขาทางดานระนาบได  
๓๐° 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๒๙ 
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THRUST  DISSYMMETRY   หมายถึง  การไมสมดุลของแรงฉุดของโรเตอรหาง  ระหวาง
กลีบใบพัดหางที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  และกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทาง
ลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบิน 

เนื่องจากโรเตอรหางของเฮลิคอปเตอรหมุนอยู ในวงการหมุนในแนวดิ่ง   หรือแนวตั้ง  
(ROTATING  IN  VERTICAL  PLANE)  ดังนั้นแรงทางอากาศพลศาสตรที่เกิดจากกลีบใบพัดหางจะมี
ทิศทางไปทางขางหรือระนาบจึงเรียกวาแรงฉุด  (TAIL  ROTOR  THRUST)  ดังนั้นขณะทําการบินไป
ขางหนาจึงทําใหซีกการหมุนของโรเตอรหางถูกแบงเปนสองซีกภายในวงกลมในแนวดิ่ง  ซีกดานบนวัดจาก
แนวระดับของจุดศูนยกลางการหมุนหรือแกนเพลาขับโรเตอรหางจะเปนซีกที่กลีบใบพัดหมุนตามทิศทางลม
สัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  สวนซีกดานลางกลีบใบพัดจะหมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  
(ADVANCING  BLADE)  ดังนั้นขณะทําการบินดวยความเร็วไปขางหนาจึงทําใหเกิดความเร็วสัมพัทธใหม
ข้ึนมา  เนื่องจากความเร็วของการบินไปขางหนาจึงทําใหความเร็วสัมพัทธใหมข้ึนมาเนื่องจากความเร็วของ
การบินไปขางหนาจึงทําใหความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  
BLADE)  นอยกวาความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (ADVANCING  
BLADE)  จึงเปนผลทําใหแรงฉุดที่เกิดบนกลีบใบพัดที่เปนซีก  RETREATING  BLADE  มีคานอยกวาซีกที่
เปน  ADVANCING  BLADE  เชนเดียวกับการเกิดการไมสมดุลของแรงยกบนโรเตอรใหญของ
เฮลิคอปเตอร  ดังนั้นการทําใหเกิดการสมดุลของแรงฉุดของโรเตอรหางก็เชนเดียวกันกับโรเตอรใหญนั่นคือ
ทําใหชุดโรเตอรหางใหกลีบใบพัดหางเกิดการกระพือ  FLAPPING  ไดเชนเดียวกันแตการกระพือของกลีบ
ใบพัดหางจะตองกระพือเขาและออกจากแนวการหมุนของโรเตอรหาง  นั่นคือกลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทาง
ลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  จะตองกระพือออก  (FLAPPING  OUTWARD)  เพื่อเปนการลดมุม
ปะทะของกลีบใบพัดเพราะดานนี้มีความเร็วสัมพัทธสูงกวาซีกหมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  
BLADE)  ดังนั้นดาน  RETREATING  BLADE  ซึ่งมีความเร็วสัมพัทธต่ําจึงใหกลีบใบพัดดานนี้  กระพือเขา
หาแนวการหมุนเพื่อเปนการเพิ่มมุมปะทะของกลีบใบพัด   เพื่อชดเชยแรงฉุดใหเทากันกับดาน  
ADVANCING  BLADE   

การกระพือ  (FLAPPING)  ของกลีบใบพัดโรเตอรหางทั้งเขาและออกจากแนวการหมุนของ     
โรเตอรหางไดมากที่สุด  ๓๐  องศา 

TRANSVERSE  FLOW  EFFECT   หมายถึง  การเกิดแรงยกในสวนหลังของจานโรเตอร  
(AFT  PORTION  OF  ROTOR  DISC)  มากกวาสวนหนา  (FORE  PORTION  OF  ROTOR  DISC)  
เนื่องจากผลของการไหลของกระแสอากาศผานสวนหลังจานโรเตอรมีมวลอากาศและอัตราเรงมากกวาสวน
หนาของจานโรเตอร  ขณะเฮลิคอปเตอรบินไปในอากาศ 

ในขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินไปในอากาศดวยการบินไปขางหนา  มวลและกระแสอากาศ
จะไหลผานพื้นที่การหมุนของโรเตอรจากดานหนาไปยังดานหลังแตการไหลผานสวนหนาของพื้นที่การหมุน
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หรือจานโรเตอร  (ROTOR  DISC)  มีระยะทางสั้นกวาการไหลผานสวนดานหลัง  ดังนั้นปริมาณมวล
อากาศเพิ่มความเร็วและอัตราเรงที่สวนหลังของพื้นที่การหมุนของโรเตอรจึงมากกวาดานหนาจึงทําให
ดานหลังมีแรงยกมากกวาดานหนา  แรงยกที่เกิดบนสวนหลังจานโรเตอรมากกวาสวนหนานี้เปนเพียง
เล็กนอยเทานั้นและไมมีผลตอสภาพการบินแตอยางไร  เพียงแตเปนปรากฏการณทาการบินของ
เฮลิคอปเตอรอยางหนึ่งเทานั้น  (ดูรูปในหนา  ๓๕  BELL  HELICOPTER  AERODYNAMICS) 

PENDULAR  ACTON   หมายถึง  สภาพการบินที่เหวี่ยงตัวไปมาทั้งดานหนาและหลัง  
(FORE  AND  AFT)  หรือดานซายและขวา  (LEFT  AND  RIGHT)  ของเฮลิคอปเตอร  ขณะทําการบิน
ลอยตัวจากพื้น  เนื่องจากการบังคับการบินที่รุนแรงที่เรียกวา  OVER CONTROL   

ในขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินลอยตัวขึ้นจากพื้น  ถาหากนักบินทําการบังคับการบินไมดีหรือ
รุนแรงซึ่งเรียกวา  OVER CONTROL  นั้นจะทําใหเฮลิคอปเตอรบินอยูในลักษณะไมเกิดการสมดุลทางการ
บังคับจึงทําใหเฮลิคอปเตอรบินอยูในลักษณะ  เหวี่ยงตัวไป – มาทั้งดานหนาและหลัง  หรือทางซาย – และ
ขวา  เชนกับเรือไวกิ้งในสวนสนุก  หรือการแกวงเปลเด็ก  หรือเปนลักษณะของการผูกเชือกสิ่งของแขวนไว  
เมื่อเราออกแรงผลักสิ่งของนั้นจะเหวี่ยงไป – มา  เชนเดียวกันอาการจะมากหรือนอยขึ้นอยูกับแรงที่ผลัก
ส่ิงของนั้นในการบินก็เชนเดียวกัน  ถาใหการบังคับที่รุนแรง  PENDULAR  ACTION  ที่เกิดขึ้นก็จะรุนแรง
ตามไปดวยเชนกัน 

(ดูรูปในหนา  ๑๗  BASIC  HELICOPTER  HAND  BOOK) 
GYRO  SCOPIC  PRECESSION   เปนคุณสมบัติอยางหนึ่งของไจโรที่วิศวกรผูแผนแบบ

ไดนํามาใชเปนหลักการในการบังคับการบินการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของชุดกลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอร
ขณะทําการบินและเพื่อทําใหเกิดเสถียรภาพดวย 

GYRO  ทานทั้งหลายก็คงจะทราบดีวาไจโรมีคุณสมบัติและคุณลักษณะการทํางานวาจะมีอยู  
๒  อยาง  คือ  RIGIDITY  AND  PRECESSION   

RIGIDITY  เมื่อไจโรหมุนอยูลักษณะใดมันก็จะยังคงรักษาลักษณะการหมุนอยูตลอดไป  
นั่นคือรักษาเสถียรภาพนั้นอยูตลอดไป  จนกวาจะมีแรงภายนอกมากระทําหรือถูกบังคับให  ลักษณะการ
หมุนนั้นถึงจะเอนเอียงไปตามทิศทางของแรงที่กระทํานั้น 

PRECESSION  คือการเปลี่ยนแปลงลักษณะการหมุนของไจโรขณะที่หมุนในลักษณะ
คงที่  คือรักษาเสถียรภาพไว  จะมีการเปลี่ยนไปตามทิศทางของแรงที่กระทํา  (ACTION)  แตผลของการ
กระทํานั้นจะไมไดรับผลตอบสนอง  (REACTION)  ในขณะที่กระทํานั้นแตจะไปไดผลตอบสนองจากจุดที่
ถูกกระทําไปเปนมุม  ๙๐°  ตามทิศทางการหมุนของไจโรนั้น  เพราะไจโรมีการหมุนจึงตองอาศัยเวลาบาง
เล็กนอยถึงจะไดรับผลตอบสนองเมื่อถูกแรงกระทํา  ณ  จุดใดๆ เปรียบเทียบไดกับเมื่อสมัยเด็กๆ ที่บางทาน
อาจเคยเลนลูกขาง  เมื่อลูกขางหมุนเขาเอานิ้วมือไปแตะ  ณ  จุดใดจุดหนึ่งมันจะเอียงตอบ  ณ  ที่จุดซึ่งหาง
จากจุดที่กระทําไป  ๙๐°  ตามทิศทางการหมุน 
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รูปที่  ๓๒ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๓๓ 
 

ดังนั้นวิศวกรผูแผนแบบจึงไดนําหลักการ  GYROSCOPIC  PRECESSION  มาใชกับระบบ
ควบคุมและบังคับการทํางานของระบบโรเตอรของเฮลิคอปเตอรเพื่อบังคับการเปลี่ยนแปลงของมุมปะทะ
ของกลีบใบพัดโดยการกระพือข้ึน – ลง  เชนถาตองการใหเกิดกระพือต่ําที่ดานหัวของเฮลิคอปเตอรก็
ออกแบบในระบบบังคับการบินใหเกิดการกระทําตามความตองการ  เมื่อนักบินดันคันบังคับ  CYCLIC  
CONTROL  STICK  ไปขางหนา  นั่นคือตองการใหเฮลิคอปเตอรมีแรงฉุดไปขางหนาและจะทําใหเกิดการ
กระพือตํ่าสุดที่ดานหัวของเฮลิคอปเตอร  แตการกระทําจริงๆ จะตองใหเร่ิมกระทําที่ตําแหนง  ๓  นาฬิกา  
คือทางขวา  ผลที่ไดรับจึงจะไดรับที่ตําแหนง  ๑๒  นาฬิกา  (โรเตอรหมุนทวนเข็มนาฬิกา)  และทํานอง
เดียวกันที่ตําแหนง  ๙  นาฬิกา  จะตองเริ่มทําใหเกิดการกระพือสูงสุดซึ่งผลตอบสนองจะไดรับการกระพือ
สูงสุดจะไดรับที่ตําแหนง  ๖  นาฬิกา 
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รูปที่  ๓๔ 
 

ROTATIONAL FORCE   คือแรงการขับหมุนของชุดกลีบใบพัด (ROTOR BLADE) และแรง
ขับหมุนนี้ไดรับจากแรงขับของเครื่องยนตถูกสงผานเพลาขับผานไปยังหนวยถายทอดกําลังแลวไปขับหมุน
โรเตอร 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๓๕ 

 
CENTRIFUGAL  ROTOR   คือแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนของชุดโรเตอร  เมื่อชุดโรเตอร

ไดรับแรงขับหมุน  (ROTATIONAL  FORCE)  จากเครื่องยนตเมื่อใดก็จะทําใหแรงเหวี่ยงหนีศูนยเกิดขึ้นกับ
ชุดโรเตอรและจะพยายามทําใหกลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอรเหยียดตรงออกไปจากจุดศูนยกลางการหมุน
แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนนี้จะเพิ่มมากขึ้นถาหาก  ROTATIONAL  FORCE  เพิ่มข้ึนดวย  แรงนี้วัด
ไดจากเฮลิคอปเตอรขนาดธรรมดา  จะมีประมาณ  ๒๑,๐๐๐  ปอนด  ถึง  ๗๐,๐๐๐  ปอนด  เฮลิคอปเตอร
บางรุนแรงนี้อาจขึ้นได   ๑๐๐,๐๐๐  ปอนด 
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แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนนี้มีความสําคัญไมใชนอยที่จะนํามาพิจารณาเพราะเกี่ยวพัน
กับแรงตางๆ เปนอยางมากโดยเฉพาะแรงยก  (LIFT)  ที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอรนั้นจะ
สัมพัทธกับแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนถาแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนเพิ่มข้ึนแรงยกจะเพิ่มขึ้น
ดวยและถาคิดเปนเปอรเซ็นตแรงยกที่เกิดบนกลีบใบพัดประมาณ  ๗  เปอรเซ็นตของแรงเหวี่ยงหนี
ศูนยกลางการหมุนดังตัวอยางในรูป  สมมติวาเฮลิคอปเตอรเครื่องหนึ่งมีน้ําหนักรวม  ๑๘,๐๐๐  ปอนด  
และมีกลีบใบพัด  ๕  กลีบ  ดังนั้นกลีบใบพัดจะไดรับภารกรรม  (LOAD)  เพื่อยกน้ําหนักเฮลิคอปเตอรกลีบ
ใบพัดละ  ๓,๖๐๐  ปอนด  นั่นก็คือแรงยกที่เกิดขึ้นบนใบพัดหนึ่งกลีบ  ๓,๖๐๐  ปอนด  ถาสมมติวากลีบ
ใบพัดหนึ่งใบเกิดแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุน  ๕๐,๐๐๐  ปอนด  จะเห็นไดวาแรงยกที่เกิดบนกลีบ
ใบพัดนั้น  ๓,๖๐๐  ปอนด  ซึ่งถือวาใกลเคียง  ๗  เปอรเซ็นตมาก 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๓๖ 

 
CONING   คือการเกิดเปนรูปกรวยของกลีบใบพัดในขณะที่กลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอรมีแรง

ยกซึ่งทําใหกลีบใบพัดพยายามหมุนตัดกับอากาศขึ้นขางบนแตถูกน้ําหนักของเฮลิคอปเตอรดึง  จึงทําให
มองเปนลักษณะเกิดรูปทรงกรวยขึ้นกับกลีบใบพัดขณะบินลอยตัวขึ้นไปในอากาศ  และลักษณะรูปทรง
กรวยของกลีบใบพัดจะถูกจํากัดดวยแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุน  CENTRIFUGAL  FORCE  ซึ่ง
พยายามจะถึงใหกลีบใบพัดอยูในแนวตรงทางระนาบเสมอ 

การเกิด  CONE  หรือรูปทรงกรวยของกลีบใบพัดนี้จะสัมพัทธกับแรงตางๆ ถากําลังเครื่องยนต
สงไปขับหมุนชุดโรเตอรหรือกลีบใบพัด  (ROTATIONAL  FORCE)  มากขึ้นจะทําใหโรเตอร  RPM.  เพิ่มข้ึน
ซึ่งเปนผลใหเกิดแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุน  (CENTRIFUGAL  FORCE)  เพิ่มตามขึ้นดวย  ซึ่งจะเปน
การเพิ่มพื้นที่การหมุนของชุดโรเตอร  (ROTOR  DISC  หรือ  DISC  AREA)  และจะทําใหแรงยก  (LIFT)  
เพิ่มข้ึนดวยแตรูปทรงพื้นที่ของรูปกรวยของโรเตอรเพิ่มข้ึน  นั่นคือจะเปนรูปกรวยทรงปากบาน  แตมุมของ
การเกิดกรวยจะลดลง 
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ถาหากลดกําลังการขับหมุนจากเครื่องยนตลง  นั่นก็คือการทําใหแรงขับหมุนของชุดโรเตอร  
(ROTATIONAL  FORCE)  ลดลง  นั่นก็คือรอบการหมุนของชุดกลีบใบพัดจะลดลงดวยจึงทําใหแรงเหวี่ยง
หนีศูนยกลางการหมุน  (CENTRIFUGAL  FORCE)  ลดลงจึงทําใหพื้นที่การหมุนของกลีบใบพัด  (DISC  
AREA)  ลดลงนั่นคือแรงยก  (LIFT)  ตองลดลงดวยแตการเกิดรูปทรงกรวยของกลีบใบพัด  จะเพิ่มมากขึ้น  
(รูปทรงกรวยจะเปนกรวยรูปเล็กลง)  จะมีพื้นที่ลดลง  คือเปนรูปกรวยทรงกระบอก  ซึ่งจะเปนผลทําใหมุม
การเกิดกรวย  (CONING  ANGLE)  เพิ่มข้ึน  แตถาหาก  ROTATIONAL  FORCE  เพิ่มข้ึน 
สรุป   ถา  ROTATIONAL  FORCE  เพิ่มข้ึน  ROTOR  RPM.  เพิ่มข้ึน  CENTRIFUGAL  FORCE  เพิ่มข้ึน  
DISC  AREA  เพิ่มข้ึน  LIFT  เพิ่มข้ึน  CONE  AREA  เพิ่มแต  CONING  ANGLE  ลดลง   
ถา  ROTATIONAL  FORCE  ลดลง  ROTOR  RPM.  ลดลง  CENTRIFUGAL  FORCE  ลดลง  DISC  
AREA  ลดลง  LIFT  ลดลง  CONE  AREA  ลดลงแต   CONING  ANGLE  จะเพิม่ข้ึน 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 

รูปที่  ๓๗ 
CONING  ANGLE   คือมุมที่เกิดขึ้นระหวางเสนแนวระนาบการหมุนของโรเตอร  (PLANE  OF  

ROTATION)  แกนตามยาวกลีบใบพัด  (SPAN WISE  AXIS  OF ROTOR  BLADE)  เมื่อเกิดแรงยกและ
ระบบภารกรรมดังรูปที่  ๒๑  และมุมนี้จะถูกจํากัดโดยแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลาง  (CENTRIFUGAL  FORCE)  
เชนเดียวกัน  ถาแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนเพิ่มข้ึนมุมนี้จะลดลง  ถาแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางลดลง  
มุมนี้จะเพิ่มข้ึน 

PLANE  OF  ROTATION   คือพื้นผิวราบที่เกิดจากการหมุนของกลีบใบพัด  (ROTOR  
BLADE)  และผิวราบเรียบของแนวการหมุนของกลีบใบพัดนี้จะสามารถเอียงไปไดทุกทิศทางตามลักษณะ
การบังคับของนักบิน  โดยคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ถานักบินดันคันบังคับ  CYCLIC  
CONTROL  STICK  ไปทิศทางใด  PLANE  OF  ROTATION  จะเอียงไปตามทิศทางนั้นเพื่อใหแรงฉุด  
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(THRUST)  ที่เกิดบนกลีบใบพัดฉุดเฮลิคอปเตอรใหเคลื่อนตัวไปตามทิศทางนั้น  แตถามองทางดานขางจะ
เห็นเปนรูปเสนตรงภายในวงการหมุนนั้น 
SOLIDITY   คืออัตราสวนระหวางพื้นที่รวมของกลีบใบพัด  (BLADES  AREA)  กับพื้นที่ของวงกลมการ
หมุนของกลีบใบพัด  (DISC  AREA)  โดยทั่วๆ ไปจะมีอัตราอยูระหวาง  ๐.๐๕ – ๐.๐๘  ซึ่งเปนอัตราสวนที่
พอเหมาะเชนเดียวกับอัตราสวนสันทัศน  (ASPECT  RATIO)  ของอากาศยานปกตึง 

 
 

 
 
 
 

รูปที่  ๓๘ 
 

DISC  AREA   คือพื้นที่ทั้งหมดที่เกิดจากแนวการหมุนของกลีบใบพัด  (ROTOR  BLADE)  ซึ่ง
มีจุดศูนยกลางการหมุนอยูที่กึ่งกลางแกนเพลาขับของชุดดุมใบพัด  (ROTOR  HUB/HEAD)  และมีรัศมี
เทากับความยาวของกลีบใบพัดหนึ่งใบ 

TIP  PATH  PLANE   คือเสนตรงจินตนาการที่ลากจากปลายกลีบใบพัดดานหนึ่งไปยงัอกีดาน
หนึ่งเมื่อมองทางดานขางขณะที่กลีบใบพัดกําลังหมุนอยูในวงจานหมุนราบเรียบของกลีบใบพัดนั้น  ซึ่งดู
ใกลเคียงกับ  PLANE  OF  ROTATION  มากแตมองเปนเสนตรงจินตนาการที่ลากจากปลายกลีบซึ่งอยู
ดานหนามายังปลายกลีบที่อยูดานหลังของเฮลิคอปเตอร  (ดูรูป)  เมื่อนักบินบังคับที่  CYCLIC  CONTROL  
STICK  ไปทิศทางใด  TIP  PATH  PLANE  ก็จะเอียงไปทิศทางนั้นและแรงฉุดก็จะไปในทิศทางนั้นดวย 
 
 
 
 
 

 
 
 
 

รูปที่  ๓๙ 
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รูปที่  ๔๐ 
 

HOVERING   หมายถึงการบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  ณ  จุดใดจุดหนึ่งโดยไมมกีารเคลือ่นที่
ไปในทิศทางใดๆ ซึ่งมีระยะความสูงคงที่ , ความเร็วศูนย  ซึ่งจะทําใหแรงยก  (LIFT)  บวกกับแรงฉุด  
(THRUST)  จะมีคาเทากับแรงตาน  (DRAG)  บวกกับแรงโนมถวง  (GRAVITY) 

การบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING)  ของเฮลิคอปเตอรนั้นจะทําการบินไดทั้งใน
ระยะความสูงใกลพื้นดินไมเกิน  ๑/๒  ของเสนผาศูนยกลางของโรเตอร  ซึ่งเรียกวาระยะความสูงอยูใน  
GROUND  EFFECT  (IN  GROUND  EFFECT  OR  I.G.E)  และระยะความสูงเกินกวา  ๑/๒  ของ
เสนผาศูนยกลางของโรเตอรซึ่งเรียกวาระยะความสูงนอก  GROUND  EFFECT  (OUT  OF  GROUND  
EFFECT  OR  O.G.E)   

ผลตอการใหประสิทธิภาพทางแรงยก (LIFT)  กับเฮลิคอปเตอรในการบินลอยตัวอยูกับที่ใน
อากาศในระยะความสูงไมเกิน  ๑/๒  ของเสนผาศูนยกลางของโรเตอรซึ่งเรียกวาอยูในระยะความสูงของ  
GROUND  EFFECT  นั้นจะใหผลตอการเพิ่มแรงยกดีกวาในการบินลอยตัวที่ระยะความสูงเกินกวา  ๑/๒  
ของโรเตอรซึ่งเรียกวาระยะความสูงอยูนอกระยะของ  GROUND  EFFECT  ทั้งนี้เพราะการบินลอยตัวอยู
ในระยะความสูงใน  GROUND  EFFECT  ซึ่งสูงจากพื้นดินไมเกิน  ๑/๒  ของเสนผาศูนยกลางของโรเตอร
จะทําใหเกิดเบาะอากาศ  (AIR  CUSHION)  ซึ่งมีความหนาแนนของอากาศอยูใตบริเวณดานลางของ
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เฮลิคอปเตอรไดมากกวาที่ทําการบินลอยตัวนอกระยะ  GROUND  EFFECT  เนื่องจากผลของ  GROUND  
EFFECT   
หมายเหตุ   ถาหากทําการบินลอยตัวในระยะความสูงใกลพื้นดินมากเทาไรหรือกลาวไดวา  ถาระยะสูงใกล
พื้นดินหรือตํ่าที่สุดจะใหผลตอการเพิ่มแรงยกไดมากที่สุด 

 สรุปลักษณะทั่วไปของการบินลอยตัวในอากาศ  (HOVERING  FLIGHT)   
- ความเร็ว  ๐  และเฮลิคอปเตอรไมเคลื่อนที่ไปทิศทางใดๆระยะความสูงคงที่ 
- แรงยก  (LIFT)  จะรวมกับแรงฉุด  (THRUST)  อยูในแนวดิ่งซึ่งจะมีคาเทากับแรงโนมถวง

ของโลก  (GRAVITY)  รวมกับแรงตาน  (DRAG)  ซึ่งจะอยูทิศทางตรงกันขาม 
- มุมปะทะของกลีบใบพัดจะเทากนหมดทุกๆ ตําแหนง  และกลีบใบพัดไมเกิดการกระพือ  

(FLAPPING) 
- ความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดจะเทากันหมดทุกๆ ตําแหนงของวงการหมุน 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๔๑ 
 

GROUND  EFFECT   คือการเพิ่มประสิทธิภาพแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรเมื่อบินลอยตัวใกล
กับพื้นดิน  และจะใหผลมากที่สุดที่บินลอยตัวในระยะความสูงครึ่งหนึ่งของเสนผาศูนยกลางของโรเตอร  
(ONE  HALF  ROTOR  DIAMETER)   

ดังที่ไดกลาวมาแลววาผลเนื่องจากบินลอยตัวในระยะใกลพื้นดินจะทําใหเกิดเบาะอากาศขึ้น  
เนื่องจากมวลอากาศถูกกลีบใบพัดผลักดันลงมาเรื่อยๆ และเมื่อกระทบพื้นดินมวลอากาศเหลานี้จะมวนตัว
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ข้ึนรวมกันกับจํานวนมวลอากาศที่ถูกผลักลงมาเรื่อยจนกลายเปนเบาะอากาศขึ้นมาและทําใหเพิ่มแรงยก
ใหกับเฮลิคอปเตอรและจะใหผลมากที่สุดจะตองบินลอยตัวในระยะความสูง  คร่ึงหนึ่งของเสนผาศูนยกลาง
ของโรเตอร  (๑/๒  ของเสนผาศูนยกลางวงกลมการหมุนของใบพัด) 
หมายเหตุ   เบาะอากาศ  (AIR  CUSHION)  มีความหมายเดียวกับ  GROUND  CUSHION  นอกจากที่
กลาวมาแลวคําวาพื้นดินมีหลายลักษณะและก็อาจเปรียบเทียบกันไดวาลักษณะไหนจะใหผลมากกวาอีก
พื้นที่ที่มีลักษณะผิดกันในการบินลอยตัวในระยะสูงเทานั้น  ถาหากยิ่งระยะสูงลดลงใกลพื้นดินมากเทาไรจะ
ใหผลตองการเพิ่มแรงยกมากขึ้นดวย  แตถาหากทําการบินที่ระยะสูงเกินกวาครึ่งหนึ่งของเสนผาศูนยกลาง
ของโรเตอร  ข้ึนไปเรียกวาบินลอยตัวอยูในระยะ  OUT  OF  GROUND  EFFECT  และจะใหผลตอแรงยก
ลดลงเมื่อระยะสูงเพิ่มข้ึน 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๔๒ 
 

- พื้นดนิที่แนนและราบเรียบยอมใหผลดีกวาพืน้ดินที่เปนที่ขรุขระและดินโคลนเพราะมีการ
ดูดกลืนอากาศไดนอยกวาและทําใหเกิดผลสะทอนของมวลอากาศดกีวา 

- พื้นน้ําอาจใหผลดีกวาพื้นทีท่ี่เต็มไปดวยพงหญาและพุมไม  เพราะพงหญาและพุมไมจะ
เปนตัวดูดกลนืมวลอากาศดีกวาน้ําจงึทาํใหเกิดผลสะทอนของมวลอากาศนอยกวา  ยกเวนน้ําทะเลที่มีคลื่น
ลมแรง 

GROUND  CUSHION   คือมวลกระแสอากาศที่ถูกอัดตัวรวมกนัอยูบริเวณใกลพืน้ดินโดยการ
ผลักดันมวลอากาศลงมาเรื่อยๆ ของกลีบใบพัดเฮลิคอปเตอรเมื่อบินลอยตัวใกลพืน้มวลอากาศเหลานี้เมื่อ
ถูกอัดแนนมากจนกลายเปนเบาะอากาศ  (AIR  CUSHION)  หรือบางทีกเ็รียกวา  GROUND  CUSHION  
เพราะมวลอากาศทีถู่กอัดจนกลายเปนเบาะอากาศทีพ่ืน้ดินรองรับนัน่เอง  และเบาะอากาศนี้ก็เปนตัวเพิ่ม
ประสิทธิภาพแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรเชนเดียวกัน  เพราะผลเนื่องจาก  GROUND  EFFECT  นั่นเอง 
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รูปที่  ๔๓ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๔๔ 
 

DRIFT   คือการเคลื่อนตัวทางขางไปทางขวาของเฮลิคอปเตอรขณะเริ่มบินลอยตัวขึ้นจาก
พื้นดินการเคลื่อนตัวไปทางขวาของเฮลิคอปเตอรขณะบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดิน  เปนปรากฏการณทางการ
บินอยางหนึ่ง  (FLIGHT  PHENOMENA)  ทั้งนี้เพราะเมื่อชุดโรเตอรหรือกลีบใบพัดใหญของเฮลิคอปเตอรที่
หมุนทวนเข็มนาฬิกาจึงเกิดแรงปฏิกิริยาขึ้นตามกฎนิวตันขอ  ๓  คือ  แรงบิด  (TORQUE)  ซึ่งมีทิศทางสวน
กับทิศทางการหมุนของชุดโรเตอรหรือกลีบใบพัดใหญ  ดังนั้นวิศวกรผูแผนแบบจึงสรางชุดโรเตอรหรือกลีบ
ใบพัดใหญ  ดังนั้นวิศวกรผูแผนแบบจึงสรางชุดโรเตอรหางหรือชุดใบพัดหางขึ้นมาเพื่อใหมีแรงฉุดหาง  
TAIL  ROTOR  THRUST  เพื่อไปเปนตัวแกหรือกําจัดแรงบิด  (TORQUE)  ที่เกิดจากชุดกลีบใบพัดใหญ
เมื่อแรงบิดของชุดใบพัดใหญซึ่งมีทิศทางมาตามเข็มนาฬิกา  คือจากซายมาขวา  แตแรงฉุดของชุดใบพัด
หาง  TAIL  ROTOR  THRUST  ที่จะมากําจัดแรงบิดของชุดใบพัดใหญนี้จะมีทิศทางจากขวาไปซาย  เมื่อ
แรงทั้งสองตอตานซึ่งกันและกันและมีคาเทากัน  จึงทําใหเกิดแรงอันหนึ่งมีทิศทางไปทางขวา  ซึ่งจะทําให
เฮลิคอปเตอรเคลื่อนตัวไปตามทิศทางของแรงนี้เรียก  DRIFT  OR  TRANSLATING  TENDENCY 

อยางไรก็ตามถึงแมวาเฮลิคอปเตอรจะมีอาการ  DRIFT  ไปทางขวาก็ตามวิศวกรผูแผนแบบก็
พยายามแกอาการนี้เสียเพราะเปนสิ่งไมพึงประสงคนัก  เพราะเมื่อจะบินลอยตัวจากพื้นเมื่อไรจะตองมี
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อาการ  DRIFT  ไปขวาตลอดเวลา  ถามีส่ิงกีดขวางอยูใกลๆ ก็คงเปนอันตรายจึงคิดวิธีแกไขเสียโดยสราง
แทนและชุดติดตั้งของหีบเฟองใหญ  MAIN  GEAR  BOX  เมื่อติดตั้งบนเฮลิคอปเตอรแลวใหเอียงไป
ทางซาย  ๓° - ๕°  บาง  บางบริษัทที่ผลิตเฮลิคอปเตอรขนาดใหญและมีแรงบิด  (TORQUE)  มากก็จะทํา
ใหเอียงไปทางซายถึง  ๗°  เพื่อใหระบบโรเตอรเอียงไปดวย  บางบริษัทจะใหเอียงเพียงเล็กนอย  (ถาแรงบดิ
ไมมากนัก)   และทําการปรับแกไวที่ระบบบังคับการบินและระบบ  ROTOR  CONTROL  อาการดังกลาวก็
หายไปแตอยางไรก็ตามถาลองสังเกตเฮลิคอปเตอรที่บินอยูทุกวันนี้โดยเฉพาะเฮลิคอปเตอรของบริษัท  
SIKORSKY  เชน  H-34  CLD  เดิมซึ่งดัดแปลงเปน  S-58  T  ขณะบินลอยตัวจากพื้นจะมีอาการดังกลาว
มา  บางครั้งนักบินตองแกชวยโดยดันคันบังคับ  CYCLIC  ไปซายเล็กนอย  เพื่อแกอาการดังกลาวและขณะ  
HOVERING  จะมีอาการเอียงซายเล็กนอยเพราะแกอาการดังกลาวเทาที่เรียบเรียงไดสังเกตมา  สําหรับ  ฮ.
ทั่วๆ ไปจะมีลักษณะดังกลาวมาแลว  เชน  H-34  C/D  CYCLIC  เอียงซายไดไมเกิน  ๕°  และเทาที่สังเกต
ขณะ  HOVERING  อยูประมาณ  ๓° - ๕°  เพื่อเปนการเอียง  โรเตอรเล็กนอยใหไปทางซายเพื่อปองกันมิ
ให  ฮ.เคลื่อนมาทางขวาและจะสังเกตเห็นวาลอซายเอียงต่ําลงเล็กนอยที่เปนเชนนี้เพราะแตตามหลกัทฤษฎ ี 
ฮ.ที่ติดตั้งโรเตอรเดียว  (SINGLE  ROTOR)  ทุกๆ แบบจะมีอาการ  DRIFT  อยูในตัวแลวจะมากหรือนอย
เทานั้นเองจึงแกโดยวิธีการทําใหโรเตอรเอียงไปทางซายเล็กนอยขณะบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดินขึ้นอยูกับ
วิศวกรผูแผนแบบของแตละบริษัทจะแกไขไดมากนอยเพียงไร  ปรากฏการณอีกอยางหนึ่งถาทานสังเกตจะ
เห็นวาสวนหางของเฮลิคอปเตอรจะต่ําลงมาเล็กนอยขณะบินลอยตัวในอากาศเพราะเพลาขับชุดโรเตอร
หรือใบพัดใหญจะเอียงไปหนาประมาณ   ๓° - ๕°  เพื่อใหเกิดแรงฉุดไปขางหนาแตขณะบินลอยตัว  
นักบินจะตองดึง  CYCLIC  มาหลังเล็กนอยเพื่อมิใหเคลื่อนตัวไปขางหนาหางจึงต่ํากวาระดับเล็กนอย 

GROUND  RESONANCE   เปนการสั่นอยางรุนแรง  (SELF  EXCITED  VIBRATION)  OR  
SEVERE  VIBRATION  ของเฮลิคอปเตอร  เนื่องจากการเสียสภาพสมดุลของแรงตางๆ (UNBALANCE  
FORCES)  ของโรเตอรใหญขณะอยูบนพื้นสนามหรือลงสนามอยางรุนแรง  (ABNORMAL  LANDING)   

การเกิด  GROUND  RESONANCE  ในขณะที่ทําการทดลองอยูที่พื้นสนาม  (GROUND  RUN  
CHECK)  ถาหากยางลอและชุดรับแรงกระแทก  (OLSO  หรือ  SHOCK  STRUT)  ที่ปะกอบอยูในชุดฐาน  
(LANDING  GEAR  ASSY)  เติมลมไมเทากันหรือการออนตัวไมเทากันในขณะที่โรเตอรใหญหมุนโรเตอร
จะสงแรงการสั่นสะเทือนลงมายังชุดฐานลอ  ถาชุดฐานลอแตละขางแข็งหรือออนไมเทากันจะทําใหการ
ดูดกลืน  (ABSORB)  แรงไดไมเทากันจะสงผลสะทอนกลับไปยังโรเตอรใหญ  ซึ่งจะทําใหกลีบใบพัดของโร
เตอรใหญเกิดการสายตัวทางระนาบทั้งการสายตัวตามทางหมุนและทวนทางหมุนของโรเตอร  (LEAD  
LAG)  อยางผิดปกติ  (ABNORMAL  LEAD  AND  LAG)  เชนกลีบใบพัดใบหนึ่งเกิดการ  LEAD  แตใบ
ขางเคียงเกิด  LAG  เมื่อเปนเชนนี้จะทําใหมุมระหวางกลีบใบพัดซึ่งทํามุมซึ่งกันและกันเทากันทุกใบ  จะ
เปลี่ยนแปลงไปและไมเทากัน  เชนถาใบพัด  ๔  ใบ  จะทํามุมซึ่งกันและกัน  ๙๐°  ถามุมเปลี่ยนแปลงไม
เทากันดังรูป  ๔๔  ซึ่งจะเห็นไดวาผลของการสายตัวอยางผิดปกติของกลีบใบพัดซึ่งทําใหมุมระหวางกลีบ
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ใบพัดเปลี่ยนไปเปน  ๑๐๐°  และ  ๑๐๐°  ในดานสีขาว  สวนดานเปนเงาสีดํา  ๙๐°  และ  ๗๐°  จะเห็น
วากลีบใบพัดจะเคลื่อนตัวเขามาทางดานสีดําเปนเงาทั้ง  ๓  ใบ  จึงทําใหเกิดการหมุนอยางไมสมดุลทาง
แรงตางๆ ที่เกิดขึ้นบนโรเตอร  (UNBALANCE  FORCES)  และผลตอมาก็จะทําใหโรเตอรใหญหมุนอยูใน
ลักษณะเปะปะไมคงที่  (ROTOR  BLADE  ROTATING  OUT  OF  PATTERN)  ผลที่ตามมาจะทาํใหกลบี
ใบพัดเกิดการหมุนออกนอกแนวทางเดินแตละใบมากยิ่งขึ้น  (ROTOR  BLADES  BADLY  OUT  OF  
TRACK)  และจะสงผลใหจุดศูนยรวมมวลน้ําหนักของโรเตอร  (MASS  OF  ROTOR)  และจุดศูนยถวงโร
เตอร  (CG.OF  ROTOR)  หมุนไปดวยลักษณะเปะปะไมคงที่ซึ่งสงผลทําใหชุดโรเตอรยิ่งเสียการสมดุลมาก
ยิ่งขึ้น  (SEVERE  UNBALANCE  FORCES)  ผลสุดทายทําใหเฮลิคอปเตอรเกิดการสั่นอยางรุนแรงมาก  
(SEVER  VIBRATION)  เฮลิคอปเตอรจะเกิดอาการกระโดด  (ROCKING)  ทางซายขวา  หรือหนา-หลัง  
สลับกันไปอยางรุนแรง  ซึ่งไมสามารถจะบังคับได  ถาปลอยใหเกิดอาการถึงขั้นสุดทายแลวไมแกไขภายใน
เวลาอันเล็กนอยเทานั้น  โครงสรางของเฮลิคอปเตอรโดยเฉพาะชุดฐานลอไมสามารถจะทนตอแรงของการ
ส่ันนี้ไดและหักพังลงในที่สุด 

ในกรณีอุปกรณตางๆ บนโรเตอรใหญ  เชน  DAMPER  ชํารุดทํางานไมถูกตองก็จะสงผลใหเกิด  
ABNORMAL  LEAD  AND  LAG  ของกลีบใบพัดซึ่งเปนสาเหตุที่จะทําใหเกิด  GROUND  RESONANCE  
ไดตัวไปเชนกัน 

ในกรณีที่ทําการบินลงกระแทกสนามอยางรุนแรงดวยลอหรือฐานขางใดขางหนึ่งอยางรุนแรงก็
จะสงผลใหเกิด ABNORMAL  LEAD  AND  LAG  ของกลีบใบพัดใหญไดและจะสงผลตอการเกิด 
GROUND  RESONANCE  ไดเชนเดียวกันและอาจเกิดไดรวดเร็วยิ่งขึ้นดวย 

สรุปลักษณะและสาเหตุของการเกิด GROUND  RESONANCE 
๑.    ลงสนามดวยลอดานใดดานหนึ่งอยางรุนแรง  (HARD  ONE  WHEEL  

LANDING) 
๒.    กลีบใบพัดของโรเตอรใหญเกิดการสายตัวทางระนาบอยางผิดปกติ  (ROTOR  

BLADES  ABNORMAL  LEAD  OR  LAG) 
๓.    โรเตอรใหญเสียการสมดุลทางการหมุนและแรงตางๆ ที่กระทํากับโรเตอร  

(UNBALANCE  DYNAMIC  FORCES  ON  ROTOR) 
๔.   กลีบใบพัดของโรเตอรใหญหมุนดวยลักษณะผิดปกติ  (ROTOR  BLADES  

ROTATING  OUT  OF  PATTERN) 
๕.   กลีบใบพัดแตละใบไมเดินอยูในแนวทางเดียวกัน  (ROTOR  BLADES  BADLY  

OUT  OF  TRACK) 
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๖.   จุดศูนยรวมน้ําหนักของโรเตอรและจุดศูนยถวงของโรเตอรเคลื่อนที่ออกจาก
ตําแหนงเดิมที่หมุนอยูในลักษณะไมสมดุล  (MASS  OF  ROTOR  AND  CG.  OF  ROTOR  MOVING  
UNSTEADILY  AND  ROTATING  UNBALANCE) 

๗.   เกิดการสั่นปกติรุนแรงขึ้นตามลําดับ  (SEVERE  VIBRATION) 
๘.   เฮลิคอปเตอรเกิดการกระโดซาย-ขวา  หรือหนาหลังสลับกันไปมาแรงขึ้นตามลําดบั  

(HELICOPTER  ROCKING  SIDEWAYS  LEFT  AND  RIGHT  OR  FORE  AND  AFT) 
๙.   กลีบใบพัดของโรเตอรใหญกระดกขึ้น-ลง  สลับกันอยางรุนแรง   (ROTOR  

BLADES  WEAVING  BACK  AND  FORTH) 
๑๐. การสั่นมีความรุนแรงขึ้นถึงขั้นวิกฤต  (SEVERE  AND  CRITICAL  VIBRATION) 
๑๑. โครงสรางหลักของเฮลิคอปเตอรโดยเฉพาะชุดฐาน – ลอ  LANDING  GEAR  

ASSY  แตกหักรวมทั้งโครงสรางหลักอื่นๆ ดวย  ซึ่งเปนอันตรายอยางยิ่งจนถึงขึ้นเกิดอุบัติเหตุและเสียชีวิต
สําหรับเจาหนาที่ที่เกี่ยวของเชนนักบินและชางผูปฏิบัติงานขณะนั้น 

การแกไข   (CORRECTIVE  ACTION)  เมื่อเกิด  GROUND  RESONANCE  มี  ๒  วิธ ี
๑.   ถาหากเกิด GROUND  RESONANCE  ขณะทดลอง  ฮ.อยูที่พื้นโดยยังไมพรอมที่

จะทําการบินขึ้นจากสนามใหลดมุมปะทะของกลีบใบพัดโรเตอรใหญโดยการกดคันบังคับ  COLLECTIVE  
PITCH  CONTROL  STICK  ลงทันที  พรอมกับลดรอบ  ฮ.ลงทันทีเชนเดียวกัน 

๒.   ถาเกิด GROUND  RESONANCE  ขณะลงสนามโดยที่รอบโรเตอรและรอบ  ฮ.ยัง
สูงอยูพรอมที่จะทําการบินจามสนามไดก็ใหทําการบินขึ้นจากสนามใหมทันที  หรือ  ถากรณีที่ลดรอบโร
เตอรและรอบ  ฮ.ลงแลวก็ใหปฏิบัติตามขอ  ๑  ได 
หมายเหตุ     ขณะเฮลิคอปเตอรเกิดการสั่นอยางรุนแรงเนื่องจากการเกิด GROUND  RESONANCE  นั้น
จะทําใหเกิดการไมสมดุลทาง  CG.  ของกลีบใบพัดของโรเตอรใหญ  เนื่องจากเกิดการสายตัวอยางผิดปกติ
ของกลีบใบพัด  (ABNORMAL  LEAD  AND  LAG)  จึงทําใหมุมระหวางกลีบใบพัดเสียไปจึงทําใหการ
สมดุลของ  CG.  กลีบใบพัดของโรเตอรใหญเสียการสมดุลไปซ่ึงเปนการเสียสมดุลทางเรขาคณิต  
(GEOMETRIC  UNBALANCE)  ซึ่งทําให  CG.  และ  MASS  ของโรเตอรอยูในลักษณะเหวี่ยงไปมาไม
คงที่และสงผลทําใหเกิดการสั่นอยางรุนแรงเพิ่มมากยิ่งขึ้น  ถาหากไมไดรับการแกไขในเวลาอันควร  จะทํา
ใหโครงสรางชํารุดไดภายในเวลาอันสั้น  จึงถือวาเปนอันตรายอยางยิ่งดังไดกลาวมาแลวในตอนตน 
 
 
 
 
 



45 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๔๕ 
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รูปที่  ๔๖ 
 

AUTOROTATION   หมายถึง  สภาพการบินอยางหนึ่งของเฮลิคอปเตอรที่ทําใหกลีบใบพัด
ของโรเตอรใหญมีแรงยกดวยกําลังการขับหมุนของกระแสอากาศโดยปราศจากกําลังการขับหมุนจาก
เครื่องยนตและสามารถพยุงเฮลิคอปเตอรใหบินรอนลงสูสนามหรือพื้นดินไดโดยปลอดภัยขณะเครื่องยนต
เกิดขัดของในอากาศ 

AUTOROTATION   ถือวาเปนสิ่งจําเปนและสําคัญยิ่งสําหรับเฮลิคอปเตอรขณะบินอยูใน
อากาศ  ถาเครื่องยนตเกิดขัดของนั่นก็หมายถึงกําลังการขับหมุนที่จะไปขับหมุนชุดโรเตอรใหญและโรเตอร
หาง  เพื่อใหมีแรงยกและแรงฉุดของเฮลิคอปเตอรนั้นหมดไป  ถาเปนเชนนั้นแลว  เฮลิคอปเตอรก็จะไม
สามารถบินตอไปไดและจะตองตกลงสูพื้นดินอยางเสียหลัก  และการทรงตัวอยางแนนอน  นั่นก็หมายถึง
ความสูญเสียอยางมากมายแกเฮลิคอปเตอรได  จึงอาศัยหลักการบินที่เรียกวา  AUTOROTATION  ไวเปน
ส่ิงที่สําคัญที่สุดที่สามารถจะทําใหเฮลิคอปเตอรบินรอนลงสูสนามหรือพื้นดินดวยความปลอดภัย  ถาหาก
นักบินไดกระทําการบิน AUTOROTATION  ใหถูกตองตามขอกําหนดในการบินเชนนี้กับเฮลิคอปเตอรแต
ละแบบซึ่งอาจมีวิธี  การแตกตางไปบางแตหลักการใหญๆ ยังคงเปนเชนเดียวกัน  สมมติวาเฮลคิอปเตอรบิน
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ไปในอากาศ  ถาหากเครื่องยนต  ถาหากเครื่องยนตเกิดขัดของหรือดับลงนักบินก็จะปฏิบัติตามลําดับ
ข้ันตอนตามลักษณะการบินดังนี้ 

๑.  นักบินจะตองดลมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญลงตําแหนงต่ําสุด  โดยกดคันบังคับ  
COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ลงตําแหนงต่ําสุด  ในขณะเดียวกันนั้นเฮลิคอปเตอรก็จะบินรอนโดย
ดานหัวของเฮลิคอปเตอรจะเลี้ยวหมุนไปทางซายนิดหนอยเพราะการเปลี่ยนแปลงลดมุมปะทะลง  ดังนั้น
แรงบิดที่เกิดบนกลีบใบพัดจะลดลง  ดังนั้นหัวเฮลิคอปเตอรจึงมีอาการเลี้ยวหมุนไปทางซายนิดหนอย  
(กรณีนี้ชุดใบพัดใหญหมุนทวนเข็มนาฬิกา)  นักบินจําเปนจะตองใช  PEDAL  CONTROL  หรือ  RUDDER  
ขวาถีบไปขางหนาเพื่อทําใหหัวเฮลิคอปเตอรมาอยูในตําแหนงตรง 

๒.  นักบินจะตองรักษาความเร็วในการรอนและมุมรอนในขณะที่เฮลิคอปเตอรกําลังบินรอนลงสู
พื้นดิน  เพื่อเปนการรักษาอัตราการตกของเฮลิคอปเตอรดวย  นักบินจะตองบังคับคันบังคับ COLLECTIVE  
CONTROL  STICK  เพื่อจะไดความเร็วของการรอนใหพอเหมาะ  ปกติแลวความเร็วในการรอนจะอยู
ระหวาง  ๕๐ - ๗๕  ไมลทะเลชั่วโมง  ข้ึนอยูกับเฮลิคอปเตอรบางแบบซึ่งอาจมีน้ําหนักมากหรือนอยกวากัน  
ทั้งนี้เพื่อใหกําลังกระแสอากาศที่ไหลจากดานลางขึ้นปะทะกับกลีบใบพัดและสัมพัทธกับรอบการหมุนของ
ชุดใบพัดใหญดวย  ขณะทําการ  AUTOROTATION  บางทีก็เรียกวา AUTOROTATION  RPM.  ซึ่ง
เฮลิคอปเตอรบางแบบจะกําหนดและปรับไวไมเทากัน 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๔๗ 
 

๓.  นักบินจะตองทําการลดความเร็วในการรอนและลดอัตราการตกของเฮลิคอปเตอรลงอีก  
ขณะที่เฮลิคอปเตอรรอนลงใกลพื้นดินประมาณ  ๕๐ - ๗๐  ฟุต  โดยนักบินจะใชคันบังคับ   
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COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ดึงมาหลังเล็กนอยจึงทําใหเฮลิคอปเตอรมีลักษณะหัวเชิดขึ้นและหาง
ตํ่าลงเรียกอาการนี้วา  “FLARES”  เพื่อเปนการลดความเร็วและลดอัตราการตกของเฮลิคอปเตอรลงและ
เฮลิคอปเตอรก็เสียระยะสูงลงอีกเล็กนอยประมาณ  ๓๐  ฟุต  เหนือพื้นดิน 

๔.  นักบินจะตองดันคันบังคับ  COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ไปขางหนาเล็กนอยเพื่อ
ทําใหลําตัวเฮลิคอปเตอรอยูในลักษณะขนานกับพื้นดินและใหไดความเร็วไปขางหนาเพื่อที่ลงสนามหรือ
พื้นดิน  ประมาณ  ๓๕ - ๔๕  ไมลทะเล/ชั่วโมง  บางแบบอาจอยูระหวาง  ๑๕ - ๒๐  ไมลทะเล/ชั่วโมง  
เฮลิคอปเตอรก็จะลดระยะสูงลงตามลําดับจนเกือบจะแตะพื้นดิน  นับบินจะยกคันบังคับ  COLLECTIVE  
ข้ึนสูงสุดเพื่อเปดมุมปะทะกลีบใบพัดใหญสูงสุด  ทั้งนี้เพื่อลดแรงกระแทกกับพื้นของเฮลิคอปเตอรนั่นเอง 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๔๘ 
 
หมายเหต ุ  ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบิน  AUTOROTATION  มุมปะทะของกลบีใบพัดจะต่ําสุดก็ตามแต  
มุมปะทะใหมที่เกิดขึ้นโดยการเปลี่ยนแนวทิศทางลมสมัพัทธซึ่งไหลจากสวนลางขึน้สวนบนจึงทาํใหมุม
ปะทะใหมที่เกดิขึ้นเปนมมุปะทะสงูโดยทิศทางลมและกระแสลมที่พุงขึน้ไปเปนตัวขับหมุนกลีบใบพดัแทน
เครื่องยนต  ซึง่เปนลกัษณะของกังหันลม  WIND MILLING  สวนแรงบิดที่เกิดจากกลีบใบพัดใหญจะลดลง
เนื่องจากมมุปะทะจรงิของกลีบใบพัดลดลงและมีแรงเสยีดทานจากระบบถายทอดกาํลังเพิ่มข้ึน  ดังไดกลาว
มาแลววาขณะเฮลิคอปเตอรทําการบินออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION)  แรงการขับหมนุโรเตอรใหญ
นั้นไดจากกําลงักระแสอากาศของลมสัมพทัธ  (RELATIVE  WIND)  ซึ่งเปนแรงทางอากาศพลศาสตร  
(AERODYNAMICS  FORCES)  ที่มทีิศทางไหลพุงเขาปะทะกับกลีบใบพัดโรเตอรใหญ  ขณะรอนลง  
ดังนัน้โรเตอรใหญจึงหมนุดวยกําลงัขับจากกระแสอากาศมีลักษณะเปนการหมนุอิสระในลักษณะของกังหนั
ลม  (WIND  MILLING)  แตกําลังกระแสอากาศจะทาํการขับใหเกิดแรงการหมุนขึน้เปนบริเวณ  หรือพื้นที่
ภายในวงการหมุนของโรเตอร  (ROTOR  DISC)  เปนพืน้ทีห่รือบริเวณได  ๓  บริเวณโดยการแบงออกตาม
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ความยาวของรัศมีคิดเปนเปอรเซ็นตจากจดุศูนยกลางการหมนุชองโรเตอร  จนถึงปลายกลีบใบพดั  
ดังตอไปนี้ 

๑.  STALL  REGION   ไดแกพื้นที่หรือบริเวณการหมุนที่หางจากจุดศูนยกลางการหมุนภายใน
ซึ่งไมเกินกวา  ๒๕%  ของรัศมี  หรือไมเกิน  ๐.๒๕  ของรัศมี  นั่นคือ  บริเวณรอบๆ จุดศูนยกลางการหมุน
ซึ่งไมเกิน  ๒๕%  ของรัศมีนั่นเอง  เนื่องจากบริเวณนี้เปนบริเวณของโคนกลีบใบพัด  ซึ่งที่มีมุมปะทะสูงอยู
แลวแตเปนบริเวณใกลจุดศูนยกลางการหมุนซึ่งมีความเร็วสัมพัทธต่ําจึงเกิดการสูญเสียแรงยกเปนอยาง
มากทั้งยังทําใหเกิดแรงตานมากดวย  ดังนั้นบริเวณนี้จึงเกิดการหนวงหรือตอตานการหมุนของโรเตอร  
(ANTI - ROTATION)  ซึ่งทําใหเกิดการลดอัตราการเรงในการหมุน  (DECELERATION)  ของโรเตอรใหญ  
ขณะทําการบินออตโตโรเตชั่นลง  จึงทําใหโรเตอรบริเวณนี้ไดรับแรงการขับหมุนลดลงดวย 

๒.  AUTHORITATIVE  REGION  OR  DRIVING  REGION   ไดแกพื้นที่หรือบริเวณการหมุน
ที่ถัดจากพื้นที่รอบจุดศูนยกลางการหมุน  ๒๕%  ของรัศมี  หรือ  ๐.๒๕  ของรัศมีออกไป  จนถึงพื้นที่  ๗๐%  
หรือ  ๐.๗๐  ของรัศมี  เนื่องจากบริเวณนี้เปนบริเวณที่ถัดจากบริเวณโคนกลีบใบพัดออกไป  และมมีมุปะทะ
สูงปานกลางและลดลงมาทางปลายกลีบใบพัดแตยังไมถึงดานปลายกลีบใบพัดซึ่งยังมีมุมปะทะเปนมุม
บวกอยูทั้งยังเปนบริเวณที่มีความเร็วสัมพัทธสูง  จึงทําใหเกิดแรงขับหมุนไดมากทั้งยังใหแรงยกมากดวย  
ซึ่งถือวาเปนบริเวณที่ไดรับแรงขับทางอากาศพลศาสตรมากกวาบริเวณอื่นใดและไดรับแรงยกมากกวา
บริเวณอื่นใด  จึงทําใหเกิดแรงขับหมุนที่เรียกวา  AUTHORITATIVE  FORCES  ไดมากและทําใหโรเตอร
ใหญหมุนดวยอัตราเรงที่เพิ่มข้ึน  (ACCELERATION)  จึงทําใหโรเตอรไดรับแรงการขับหมุนเพิม่ข้ึนทีบ่ริเวณ
นี้ 

๓.  PROPELLER  REGION  OR  DRIVEN  REGION   ไดแกพื้นที่หรือบริเวณการหมุนที่หาง
จากจุดศูนยกลางการหมุนออกไป  ๗๐%  หรือ  ๐.๗๐  ของรัศมีจนถึงปลายกลีบใบพัด  ซึ่งเปนบริเวณที่
กลีบใบพัดมีมุมปะทะต่ําจนถึงมุมบิดลม  (NEGATIVE  TWIST)  เฮลิคอปเตอรบางแบบที่ปลายกลีบใบพัด
จะมีมุมบิดลม  (NEGATIVE  TWIST)  จาก  -๖°  ถึง  -๘°  หรือถากลีบใบพัดยิ่งยาวมากอาจมีมุม  
NEGATIVE  TWIST  -๑๒° 

ดังนั้นจึงทําใหพื้นที่บริเวณนี้ไดรับแรงยกและแรงการขับหมุนทางอากาศพลศาสตรลดลงเปน
ลักษณะของการตอตานการขับหมุนของโรเตอร  (ANTI - ROTATION)  ซึ่งเปนการลดอัตราเรง  
(DECELERATION)  การขับหมุนของโรเตอรใหชาลง     
หมายเหต ุ   

ในขณะทําการบินออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION)  นั้นรอบการหมุนของโรเตอร  (ROTOR  
RPM.)  จะตองไมสูงเกินไป  (OVER  SPEED)  หรือตํ่าเกินไป  (TOO LOW  ROTOR  RPM.)  
เฮลิคอปเตอรแตละแบบจะมีเกณฑของรอบของโรเตอรที่แตกตางๆ กันเนื่องจากน้ําหนัก  (GROSS  
WEIGHT)   และอัตราการรอน  (RATE  OF  DECENT)  ไมเทากัน  ดังนั้นเฮลิคอปเตอรแตละแบบจึง
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ปรับรอบโรเตอรขณะทําการบินออดโตโรเตชั่นไวไมเทากัน  เชน  ฮ.  UH – IH  จะปรับรอบโรเตอรขณะทํา  
AUTOROTATION  ไวที่  310 – 315  RPM.  ซึ่งเปนรอบที่พอเหมาะที่จะทําใหโรเตอรหมุนอยูดวยรอบที่ทํา
ใหโรเตอรไดรับแรงยกดีที่สุดเพื่อพยุง  ฮ.ลงสูพื้นดินไดปลอดภัย 

ระยะความสูงก็เปนองคประกอบสําคัญอยางหนึ่ง  ของการทําการบินออตโตโรเตชั่น  ถาระยะ
ยิ่งสูงยิ่งทําใหการบินออตโตโรเตชั่นไดปลอดภัยยิ่งขึ้นแตถาระยะสูงนอย  หรือสูงจากพื้นดินนอยจะทําใหทํา
การบินออตโตโรเตชั่นไมปลอดภัย  สําหรับเฮลิคอปเตอรโดยทั่วๆ ไปแลว  เกณฑระยะสูงอยางนอยที่สุดที่
จะทําใหการบินออตโตโรเตชั่นปลอดภัยคือไมตํ่ากวา  ๕๐๐  ฟุต  หรือต้ังแต  ๕๐๐  ฟุตขึ้นไป 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๔๙ 
 

STALL   หมายถึงการสูญเสียแรงยก  (LIFT)  ข้ึนบนปกหรือแพนอากาศ  (AIRFOIL)  ของ
อากาศยานทุกประเภท  สําหรับเฮลิคอปเตอร  การสูญเสียแรงยกจะเกิดขึ้นบนกลีบใบพัดใหญ  MAIN  
ROTOR  BLADES  ซึ่งเมื่อเกิด  STALL  ข้ึนแลวจะทําใหอากาศยานหรือเฮลิคอปเตอรจะเสียการทรงตัว  
ถาเกิดการ  STALL  ถึงขั้นรุนแรงหรือวิกฤตและนักบินไมสามารถจะแกไขอาการ  STALL  ใหหายแลวจะ
เปนอันตรายอยางยิ่งซึ่งอาจเปนสาเหตุทําใหอากาศยานหรือเฮลิคอปเตอรเสียการทรงตัวและตกลงสูพื้นดิน
ไดนั่นหมายถึงการเกิดอุบัติเหตุของอากาศยานตางๆ ดังที่เคยทราบมาแลว 

การสูญเสียแรงยก  (STALL)  ที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดใหญ  (MAIN  ROTOR  BLADE)  ของ
เฮลิคอปเตอรถือวาเปนสิ่งที่อันตรายอยางยิ่ง  เพราะกลีบใบพัดใหญของเฮลิคอปเตอรเปนตัวทําใหเกิดแรง
ยก  (LIFT)  และแรงฉุด  (THRUST)  ใหกับเฮลิคอปเตอร  ดังนั้นเมื่อเกิดการ  STALL  ข้ึนอยางรุนแรง  จะ
ทําใหเฮลิคอปเตอรเสียการทรงตัวอยางมาก  ถานักบินแกไขอาการ  STALL  ไมหายและการ  STALL  
เขาถึงขั้นวิกฤตแลวจะเปนอันตรายอยางยิ่งเพราะเฮลิคอปเตอรสูญเสียทั้งแรงยกและแรงฉุดไปดวยใน
ขณะเดียวกัน  จึงทําใหเสียการทรงตัวและเสียทางดานการบังคับการบินดวย  จึงถือวาเปนสิ่งสําคัญยิ่งที่
ผูเกี่ยวของควรจะศึกษาใหทราบและวิธีการ  การที่แกไขเพื่อเปนสิ่งปองกันอันตรายจากการ  STALL  นี้ได  
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การ  STALL  ที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดใหญของเฮลิคอปเตอร  จะเกิดขึ้นบนกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลม
สัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  กรณีที่กลีบใบพัดใหญหมุนทวนเข็มนาฬิกา  กลีบใบพัดใหญที่หมุน
ตามลมสัมพัทธหรือ  RETREATING  BLADE  อยูทางดานซายของเฮลิคอปเตอร  เพราะปกติมุมปะทะของ
กลีบใบพัดดาน  ADVANCING  BLADE  ขณะ ฮ.บินไปขางหนา  ขณะเดียวกันความเร็วสัมพัทธของกลีบ
ใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  จะมีความเร็วต่ํากวากลีบใบพัดที่หมุนอยู
ดานทวนลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  ยิ่งเฮลิคอปเตอรบินไปขางหนาดวยความเร็วสูงขึ้นสูงขึ้น  
ความเร็วสัมพัทธที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดดานที่หมุนตามลมสัมพัทธสูงขึ้นตรงกันขามเฮลิคอปเตอรที่เพิ่มข้ึน  
ดังนั้นกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  จึงมีความเร็วต่ําลงขณะที่  ฮ.มี
ความเร็วไปขางหนาเพิ่มข้ึน  และมีมุมปะทะสูงขึ้นจึงเขาลักษณะความเร็วต่ํามุมปะทะสูงจึงเปนสาเหตุทํา
ใหเกิดการ  STALL  ข้ึนกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  ซึ่งอยูทางดาน
ซายของ  ฮ.  และจะขยายพื้นที่ไปยังดานหลังของ  ฮ.  ประมาณ  ๑๕%  หรือ  ๑/๔  ของพื้นที่  ที่กลีบใบพัด
ใหญที่หมุนทั้งหมด  ถาถึงขั้นรุนแรงมาก  ดังรูปและ  ฮ.  จะมีอาการแสดงใหทราบวาไดเร่ิมเกิดการ  STALL  
ข้ึนแลวดังลําดับดังนี้ 

๑.  ฮ.  จะมีอาการสัน่ที่ผิดปกติและจะเพิม่ข้ึนเรื่อยๆ จนถึงขัน้วกิฤต 
๒.  ฮ.  จะมีอาการหัวเงย  NOSE  TO  RISE  OR  HELICOPTER  PITCH  UP  ถาถึงขั้นวิกฤต  

เพราะแรงยกทางดานของ  ฮ.  ลดลงเนื่องจากสูญเสียแรงยกไป 
๓.  ฮ.  จะเสียการทรงตัวเอียงลงทางซาย  (LEFT  ROIL)  เพราะแรงยกทางดานซายของ  ฮ.  

สูญเสียไป  ๑/๔  ของพื้นที่วงการหมุนของกลีบใบพัด 
การสูญเสียแรงยกกลีบใบพัดของโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรซึ่งเรียกวา  BLADESTALL  นั้น

มีโอกาสที่จะเกิดขึ้นกับเฮลิคอปเตอรในขณะทําการบินไดโดยงาย  เฉพาะเฮลิคอปเตอรมีน้ําหนักบรรทุก
มาก  (MAX  GROSS  WEIGHT)  บินดวยมุมปะทะของกลีบใบพัดสูง  (HIGH  ANGLE  OF  ATTACK)  
บินดวยความเร็วสูง  (HIGH  VELOCITY  OR  SPEED)  ใชทาบินที่รุนแรง  (MANEUVERS)  และทําการ
บินที่ระยะความสูงมาก  (HIGH  ALTITUDE)  อากาศแปรปรวนหรือลมกระโชค  (TURBULENCE  OR  
GUST) 

เฮลิคอปเตอรที่ใชโรเตอรเดี่ยว  (SINGLE  ROTOR)  คือมีโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  และ
โรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  โดยปกติเฮลิคอปเตอรที่ใชในประเทศไทยขณะนี้ชุดโรเตอรใหญ  (MAIN  
ROTOR)  จะหมุนทวนเข็มนาฬิกา  (COUNTER  CLOCK  WISE)  ในการบินไปในอากาศ  ปกติความเร็ว
สัมพัทธของกลีบใบพัดโรเตอรใหญที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธซึ่งเรียกวา  ADVANCING  BLADE  จะมี
ความเร็วสัมพัทธสูง  แตมุมปะทะต่ํา  แตในทางตรงกันขาม  กลีบใบพัดโรเตอรใหญที่หมุนตามทิศทางลม
สัมพัทธเรียกวา  RETREATING  BLADE  จะมีความเร็วสัมพัทธต่ําแตมุมปะทะสูง  ดังไดกลาวมาแลวใน
เร่ืองการเกิดและแกการไมสมดุลของแรงยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  ถาหากการบินที่เฮลิคอปเตอรมี
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น้ําหนักบรรทุกมาก  นักบินก็จําเปนที่จะตองใชมุมปะทะสูงเพื่อใหเฮลิคอปเตอรมีแรงยกและแรงฉุดใหทํา
การบินและรักษาระดับการบินนั้นตอไป  ถาหากนักบินใชความเร็วในการบินเพิ่มข้ึน  ความเร็วสัมพัทธของ
กลีบใบพัดดานที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  จะเพิ่มข้ึนตามความเร็วที่เพิ่มข้ึน
ในทางตรงกันขาม  ความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดดานที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  
BLADE)  จะมีความเร็วสัมพัทธลดลงตามความเร็วที่เพิ่มข้ึน  ถาหากนักบินบินดวยความเร็วเพิ่มข้ึนจนถึง
จุดๆ หนึ่งที่ทําใหความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดดานหมุนตามลมสัมพัทธลดลงถึงจุดวิกฤต  และใน
ขณะเดียวกันก็มีมุมปะทะสูงอยูแลวจึงเกิดการ  STALL  ข้ึนบนกลีบใบพัดดาน  RETREATING  BLADE  
ซึ่งอยูทางดานซายของเฮลิคอปเตอร  การ  STALL  จะเริ่มตนจากปลายกลีบใบพัดที่หมุนอยูทางดานซาย
และจะขยายพื้นที่ของการ  STALL  ออกไปดานหนาดานหลังจนใกลสวนหางของ  ฮ.  และขยายเขาดานใน
ของวงการหมุนของโรเตอร  ถาหากพื้นที่ของการ  STALL  เพิ่มข้ึนจนถึง  ๒๕%  หรือ  ๑/๔  ของพื้นที่การ
หมุนของโรเตอร  (ROTOR  DISC)  แลวถือวาเปนการ  STALL  ถึงขั้นวิกฤต  ฮ.จะมีอาการหัวเชิดขึ้น  
(NOSE - UP)  และเสียการทรงตัวเอียงลงซาย  (LIFT  ROIL)  จนไมสามารถจะควบคุมการบินได  (LOSS  
OF  CONTROL) 

ถาหากเกิดการสูญเสียแรงยก  (STALL)  ข้ึนเฮลิคอปเตอรจะแสดงอาการใหทราบตามลําดับ
ดังตอไปนี้ 

๑.  ฮ.  จะมีการสั่นผิดปกติเกิดขึ้นและรุนแรงขึ้นตามลําดับจนถึงขั้นวิกฤต  และสงผลถึงระบบ
บังคับการบิน  (KICKS  IN  THE  CONTROLS)   

๒.  ฮ.  จะมีอาการหัวเชิดขึ้น  (NOSE  TO  RISE  OR  PITCH  UP)  เพราะเมื่อ  STALL  ถึงขั้น
วิกฤตแรงยกที่กลีบใบพัดของ  DISC  AREA  ใกลสวนหางของ ฮ.  สูญเสียไปมาก 

๓.  ฮ.  จะเสียการทรงตัวและเอียงลงทางซาย  (ROLL TO  LEFT)  เพราะแรงยกของกลีบใบพัด
ซีกดานซายสูญเสียไปมากจนไมสามารถจะพยุง  ฮ.อยูได 

๔.  ฮ.  ไมสามารถจะบังคับใหสลับคืนสูสภาพการบินปกติได  (LOSS  OF  CONTROL  OR  
UNCONTROL  ABLE) 
 
 
 
 
 

 
 

รูปที่  ๕๐ 
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หมายเหตุ   เฮลิคอปเตอรบางแบบจะมีเครื่องวัดสําหรับวัดการเกิดการ  STALL  ไวเพื่อเปนการเตือนให
นักบินทราบวาเกิด  STALL  ข้ึนแลว  ถาไมแกไขและปลอยใหเกิดขึ้นจนถึงขั้นวิกฤตแลวจะเปนอันตราย
อยางยิ่ง 

องคประกอบที่จะทําใหเกิดการ  STALL 
๑.  ฮ.  มีน้ําหนักบรรทุกมาก  (HIGH  GROSS  WEIGHTS) 
๒.  ฮ.  บินดวยมุมปะทะของกลีบใบพัดสูง  (HIGH  ANGLE  OF  ATTACK) 
๓.  ฮ.  บินดวยความเร็วสูง  (HIGH  AIRSPEED) 
๔.  ฮ.  บินดวยทาบินรุนแรง  (MANEUVERING)  หรือเปลี่ยนทาบินทันทีทันใดเชนเลี้ยว

ทันที  ทันใด  (SHARP  TURN)  หรือยก  COLLECTIVE  CONTROL  ทันทีทันใด  (ABRUPT  PULL  UP)  
จึงจะทําใหเกิด  LOAD  FACTOR  กับกลีบใบพัดอยางมาก 

๕.  ฮ.  บินที่ระยะความสูงซึ่งมีอากาศบาง  และอากาศแปรปรวนและกระโชก  (HIGH  
ALLUDE  OR  GUST)   

๖.  ฮ.  บินดวยรอบโรเตอรใหญต่ําซึ่งทําใหเกิด  LOAD  FACTOR  ข้ึนบนกลีบใบพัด
ใหญอยางมาก  (LOW  ROTOR  RPM.  AND  LOAD  FACTOR) 

การแกอาการ  STALL   ของเฮลิคอปเตอรขณะบินอยูในอากาศ 
ในกรณีที่เกิด  STALL  ขณะเฮลิคอปเตอรกําลังทําการบินอยูในอากาศ  ถานักบินไดศึกษา

เกี่ยวกับการ  STALL  นี้แลว  ขณะเริ่มเกิดการ  STALL  อาการแรกที่จะเปนการเตือนนักบินใหทราบก็คือ
อยางผิดปกติและรุนแรงขึ้นเรื่อยๆ นักบินจะตองรีบดําเนินการแกไขเสียแตเร่ิมแรกเพื่อปองกันมิใหเกิดการ  
STALL  ถึงขั้นรุนแรงซึ่งอาจทําใหแกไขไดยากเพราะการบังคับตางๆ ของระบบบังคับการบินจะเสียไป
หรือไมไดผล  (LOSS  OF  CONTROL)  และถารุนแรงมากถึงขั้นวิกฤตแลวอาจทําใหอุปกรณตางๆ ของชุด
โรเตอรเสียหายดวยและในที่สุดก็มิอาจหลีกเลี่ยงการเกิดอุบัติเหตุไปได  ซึ่งหมายถึงการสูญเสียชีวิต  และ
ทรัพยสินของชาติไปได  ดังนั้นถาหากเกิดการ  STALL  ข้ึนโดยเริ่มแรกเฮลิคอปเตอรจะเกิดการสั่นอยาง
ผิดปกติข้ึนและการสั่นเพิ่มข้ึนๆ ตามลําดับ  นักบินจะตองแกไขการ  STALL  ตามลําดับดังตอไปนี้ 

๑.  ลดความเร็วในการบินไปขางหนาลง  (DECREASE  IN  FORWARD  SPEED)  แต
หลีกเลี่ยงมิให  ฮ.  เกิดการเงยหัวอยางทันที  (RAPID  FLARES)  นั่นก็หมายความวาลดความเร็วอยาง
นุมนวลโดยดันคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  มาหลังอยางนุมนวลเพื่อมิใหเกดิการเปลีย่นแปลง
ทาบินอยางทันที 

๒.  ลดมุมปะทะกลีบใบพัดใหญลง  REDUCTION  OF  PITCH  โดยการกดคันบังคับ  
COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ลงอยางนุมนวล 

๓.  ถารอบโรเตอรใหญยังอยูในเกณฑกําหนดก็คงรักษารอบโรเตอรไว  ถารอบโรเตอรต่ํากวา
เกณฑกําหนดใหทําการเพิ่มรอบโรเตอรข้ึนไป  (INCREASE  ON  ROTOR  SHEED) 
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หมายเหตุ   ถานักบินไดกระทําการแกไขดังกลาวตามลําดับดังกลาวแลวการ  STALL  ที่เกิดบนกลีบใบพัด
ใหญของเฮลิคอปเตอรจะหายไป  แตการกระทําดังกลาวจะตองกระทําอยางนุมนวลเพื่อมิใหเกิดการ
เปลี่ยนแปลงทาบินอยางกะทันหัน  (MANEUVERING  FLIGHT) 

แรงยก  (LIFT)  ที่เกิดบนพื้นตางๆ ภายในพื้นที่การหมุนของโรเตอร  (DISC  AREA)  ขณะ
เฮลิคอปเตอรทําการบินดวยความเร็วไปขางหนา  (LIFT  ACTING  ON  VARIOUS  BLADE  AREAS  OF  
ROTOR  IN  FORWARD  FLIGHT) 

ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบินดวยความเร็วไปขางหนา  แรงยก  (LIFT)  ที่เกิดขึ้นบนพื้นที่ภายใน
การหมุนของโรเตอรที่เรียกวา  ROTOR  DISC  นั้นแบงพื้นที่ตางๆ ออกได  ๕  พื้นที่ดังตอไปนี้ 

๑.  REVERSE  FLOW  AREA   ไดแกพื้นที่โคนกลีบใบพัดทางดานหมุนตามลมสัมพัทธ  
(AT  THE  ROOT  OF  THE  RETREATING  BLADE)  ซึ่งเปนบริเวณที่เกิดการไหลยอนกลับของกระแส
อากาศจากชายหลัง  (TAILING  EDGE)  ไปยังชายหนา  (LEADING  EDGE)  ของกลีบใบพัด  เนื่องจาก
ความเร็วการบินไปขางหนาของเฮลิคอปเตอร  (AIR  SPEED  OF  HELICOPTER)  มีคาเทากับความเร็ว
สัมพัทธของกลีบใบพัดที่โคนกลีบ  ณ  ตําบลหนึ่งไปยังจุดศูนยกลางการหมุนของโรเตอร  ที่เกิดจากการ
หมุนของ   โรเตอร  (ROTATIONAL  VELOCITY)  ดังนั้นบริเวณนี้จึงไมมีแรงยกดังแสดงในพืน้ที ่ A.  AREA  
ในรูป 

๒.  NEGATIVE  STALL  AREA   เปนพื้นที่ถัดจาก REVERSE  FLOW  AREA  ออกไป
ดานกลีบใบพัดหมุนตามลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  เปนพื้นที่บริเวณที่กลีบใบพัดมีความเร็ว
สัมพัทธต่ํา  ซึ่งเกิดจากการหมุนของโรเตอร  (ROTATIONAL  VELOCITY)  แตมีคามากกวาความเร็วการ
บินของเฮลิคอปเตอร  (AIR  SPEED  OF  HELICOPTER)  จะทําใหมีกระแสอากาศไหลจากชายหนา  
(LEADING  EDGE)  ไปยังชายหลัง  (TAILING  EDGE)  ของกลีบใบพัด  แตทิศทางลมสัมพัทธจะไหล
ปะทะที่ดานบนของเสนชะยา  เนื่องจากกลีบใบพัดเกิดการกระพือลงจึงทําใหมุมปะทะสูงกวามุมปะทะ
วิกฤต  ในขณะความเร็วสัมพัทธกลีบใบพัดมีคาต่ํา  จึงไมมีแรงยกในบริเวณนี้และเรียกวา  NEGATIVE  
STALL  AREA  ดังแสดงในรูป  B. AREA 

๓.  NEGATIVE  LIFT  AREA   เปนพื้นที่ถัดจากพื้นที่ NEGATIVE  STALL  ออกไป
ทางดานกลีบใบพัดที่หมุนตามลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  พื้นที่บริเวณนี้  ทิศทางลมสัมพัทธ
ยังคงไหลปะทะที่เหนือเสนชะยาของกลีบใบพัดอยูและกระแสอากาศที่ไหลผานผิวลางกลีบใบพัดมี
ความเร็วสูงและความดันต่ํา  จึงทําใหแรงยกที่เกิดขึ้นมีทิศทางลงดานลางเรียกวา  NEGATIVE  LIFT  ข้ึน
บริเวณนี้ดังแสดงในรูป  C.  AREA 

๔.  POSITIVE  LIFT AREA   เปนพื้นที่ถัดจากพื้นที่ NEGATIVE  LIFT  ออกไปทางดาน
กลีบใบพัดที่หมุนตามลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  จนเกือบถึงปลายกลีบใบพัดพื้นที่บริเวณนี้
กระแสอากาศจะไหลปะทะกลีบใบพัดที่สวนลางของเสนชะยาของกลีบใบพัดและมีมุมปะทะปานกลาง  
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ดังนั้นกระแสอากาศที่ไหลผานผิวบนกลีบใบพัด  จึงมีความเร็วสูงและความดันต่ํา  ซึ่งการไหลของกระแส
อากาศที่ผานผิวลางกลีบใบพัด  จึงเรียกวา  POSITIVE  LIFT  ดังนั้นพื้นที่จึงมีแรงยกมากเทากับแรงยกที่
เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดที่หมุนทวนลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  ดังแสดงในรูป  D.  AREA 

๕.  POSITIVE  STALL  AREA   เปนพื้นที่บริเวณปลายกลีบใบพัดดานที่หมุนตามลม
สัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  พื้นที่บริเวณนี้กลีบใบพัดกระพือข้ึน  (FLAPPING  UP)  จึงทําใหกลีบ
ใบพัดมีมุมปะทะสูงเกือบถึงมุมปะทะวิกฤต  เมื่อเฮลิคอปเตอรบินดวยความเร็วสูงขึ้น  (HIGH  SPEED  OF  
HELICOPTER)  แตความเร็วการหมุนของกลีบใบพัด  ซึ่งเกิดจากการหมุนของโรเตอร  (ROTATIONAL  
VELOCITY)  คงที่  ดังนั้น  ความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดในบริเวณพื้นที่นี้จึงมีคาลดลง  (ROTATIONAL  
VELOCITY  OF  ROTOR  BLADE-SPEED  OF  HELICOPTER)  จึงทําใหกลีบใบพัดบริเวณนี้มีความเร็ว
สัมพัทธตํ่าลง  ในขณะที่มีมุมปะทะสูงขึ้น  จึงเกิดการสูญเสียแรงยกไปที่บริเวณนี้  ซึ่งเรียกวา  POSITIVE  
STALL  AREA  ดังแสดงในรูป  E.  AREA 
 
 
 
  
 
 

 
 
 

 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๕๑ 
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รูปที่  ๕๒ 
 

COMPRESSIBILITY  EFFECT  หมายถึงการสูญเสีย  หรือหมดประสิทธิภาพทางแรงยก  
(LOSS  OF  LIFT  EFFICIENCY)  ลงทันทีบนกลีบใบพัดโรเตอรใหญดานที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  
(ADVANCING  BLADE)  เนื่องจากกลีบใบพัดมีความเร็วสัมพัทธถึงความเร็วเสียงวิกฤต  (CRITICAL  
MACH  NUMBER)  ซึ่งอยูระหวาง  ๐.๗๕ - ๐.๘  มัค  จะทําใหการไหลของกระแสอากาศบริเวณนี้นั้นเกิด
อลวน  (TURBULENT)  ทันที  การใหเฮลิคอปเตอรเสียการทรงตัวและเอียงลงทางขวา  (RIGHT  ROLL)  
ทันทีซึ่งเปนอันตรายอยางยิ่งตอการบินเชนเดียวกับการเกิด  BLADE  STALL 

ในการบินใดๆ ของเฮลิคอปเตอร  ที่ใชความเร็วในการบินสูงเกินกวาความเร็วพิกัดที่กําหนดไว  
(VNE.)  หรือการบินที่ทําใหเกิดรอบของโรเตอรสูงเกินเกณฑ  (ROTOR  RPM  OVER  SPEED)  สงผลให
ความเร็วบริเวณปลายกลีบใบพัดดานหมุนทวนลมสัมพัทธ  (ADVANCING  BLADE)  มีความเร็วสูง
สัมพัทธถึงความเร็วเสียงวิกฤต  (CRITICAL  MACH  NUMBER)  ซึ่งอยูระหวาง  ๐.๗๕ - ๐.๘  มัค  ทําให
บริเวณพื้นที่นั้นเกิดการไหลของกระแสอากาศผานกลีบใบพัดเปนลักษณะอลวน  (TURBULENT)  อยาง
รุนแรง  ทําใหแรงตาน  (DRAG)  เพิ่มสูงขึ้นทันทีถึงขั้นวิกฤตและสงผลใหกลีบใบพัดบริเวณนั้นหมดแรงยก
ลงทันที  ดังนั้นเฮลิคอปเตอรจะเสียการทรงตัว  เอียงลงทางขวา  (RIGHT  ROLL)  ทนัท ี ถาเกดิถงึขัน้วกิฤต
จะสูญเสียการบังคับดวย  (LOSS  OF  CONTROL)  และเปนอันตรายตอการบินอยางยิ่ง  เชนเดียวกับการ
เกิด  BLADE  STALL 
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ขอสังเกตที่จะเตือนใหทราบวาเกิด  COMPRESSIBILITY  EFFECT 
๑ .   ฮ .  เกิดการสั่นผิดปกติและรุนแรงขึ้นตามลําดับถึงขั้นวิกฤต   (ABNORMAL  

VIBRATION  AND  INCREASE  TO  CRITICAL) 
๒.  ฮ.  หัวเชิดขึ้น  (NOSE-UP  OR  PITCH-UP) 
๓.  ฮ.  เสียการทรงตัวเอียงลงทางขวา  (RIGHT  ROLL) 
๔.  ฮ.  สูญเสียการบังคับ  (LOSS  OF  CONTROL) 

การแกไข  (RECOVERY COMPRESSIBILITY  EFFECT) 
๑.  ลดความเร็วการบินลง  (DECREASE  FORWARD  SPEED) 
๒.  ลดมุมปะทะกลีบใบพัด  (DECREASE  COLLECTIVE  PITCH) 
๓.  ลดรอบโรเตอรลงใหอยูในเกณฑกําหนด  (DECREASE  ROTOR  RPM  TO  

LIMITED  RANGE) 
๔.  ลดทาบินที่รุนแรงลงสูทาบินปกติ  (DECREASE  SEVERE  OF  MANEUVERS) 

องคประกอบหรือสาเหตุทีท่ําใหเกิด  COMPRESSIBILITY  EFFECT 
๑.  บนิดวยความเร็วสงู  (HIGH  FORWARD  SPEED) 
๒.  บินดวยรอบโรเตอรสูงเกนิเกณฑ  (ROTOR  RPM  OVER  SPEED) 
๓.  บินดวยทาบินที่รุนแรง  (SEVERITY  OF  MANEUVERS) 

สูตรการหาความเร็วของปลายกลีบใบพัด  (BLADE  TIP  SPEED)  ของเฮลิคอปเตอรแตละ
แบบ  ดังนี้ 

BTS  (IN  FT/SEC)  =  ROTOR  RADIUS  (INFT)  x  RPM.
                                 9.55  
 

ความเร็วการหมุนของปลายกลีบใบพัด  (BLADE  TIP  SPEED)  ซึ่งเกิดจากการหมุนของโร
เตอร  (ROTATIONAL  VELOCITY)  ขณะที่เฮลิคอปเตอรไมเคลื่อนที่นั้นทางทฤษฎีถือวาความเร็วลม
สัมพัทธมีคาเทากับ  ๐  (ศูนย)  ดังนั้นกลีบใบพัดที่หมุนอยูทุกๆ ตําแหนงจะมีความเร็วลมสัมพัทธ + 
ความเร็วกลีบใบพัด  ที่เกิดจากการหมุนของโรเตอร  (ROTATIONAL  VELOCITY)  จะมีคาเทากันทุกๆ 
ตําแหนงการหมุนของกลีบใบพัด 

ขณะ  ฮ.  บินดวยความเร็วไปขางหนา  ความเร็วสัมพัทธของกลีบใบพัดดานที่หมุนทวนลม
สัมพัทธจะมีคาเทากับ  ROTATIONAL  VELOCITY  +  SPEED  OF  HELICOPTER  สวนดานหมุนตาม
ลมๆ จะมีคาเทากับผลตางของความเร็วทั้งสอง 
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TRANSLATIONAL  LIFT  OR  EFFECTIVE  TRANSLATIONAL  LIFT  (ETL)  
หมายถึง  การเพิ่มประสิทธิภาพทางแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรโดยการบินดวยความเร็วไปขางหนาดวย
ความเร็ว  ๑๕  ไมลตอช่ัวโมง  จากจุดเริ่มตนของการบินที่จุดความเร็ว  ๑๕  ไมลตอชั่วโมง  เฮลิคอปเตอร
จะเริ่มไดรับแรงยกเพิ่มข้ึนเนื่องจากผลของความเร็วในการบิน  ซึ่งเปนองคประกอบที่มีผลตอการเพิ่มแรงยก
มากกวาองคประกอบอื่นๆ หลังจากความเร็วการบินเพิ่มข้ึนจาก  ๑๕  ไมลตอช่ัวโมงขึ้นไป  แรงยกจะเริ่ม
เพิ่มข้ึนเปนกําลังสองของความเร็วที่เพิ่มข้ึนดังไดอธิบายในเรื่ององคประกอบของแรงยกแลว 

ในการบินจากจุดเริ่มตนของการบิน  อาจเปนที่พื้นดิน  หรือขณะทําการบินลอยตัวอยูกับที่ใน
อากาศ  (HOVERING)  ก็ตาม  ขณะเฮลิคอปเตอรยังไมเคลื่อนที่เฮลิคอปเตอรจะไดรับแรงยกเพิ่มข้ึนจากที่
มีอยูเดิม  เนื่องจากผลของ  GROUND  EFFECT  ดังไดกลาวไวในเรื่องของ  GROUND  EFFECT  แลว  
ขณะนั้นแรงฉุด  (THRUST)  และแรงยก GROUND  EFFECT  แลว  ขณะนั้นแรงฉุด  (THRUST)  และแรง
ยก  (LIFT)  จะอยูในแนวดิ่งเดียวกัน  ซึ่งเรียกวา  TOTAL  VERTICAL  THRUST  ถาเฮลิคอปเตอรเร่ิม
เคลื่อนที่ออกจากจุดเริ่มตนทําการบินเมื่อไร  โรเตอรจะเอียงไปในทิศทางนั้น  ขณะนั้นเองแรงฉุด  
(THRUST)  จะแยกออกจากแนวดิ่งเดิมจากแรงยก  (LIFT)  ทันทีและจะทําใหแรงยกรวม  (TOTAL  
VERTICAL  THRUST)  ลดลงเพราะแรงฉุด  (THRUST)  จะมีทิศทางไปตามทิศทางของการบินเสมอ  เมื่อ
แรงยกรวมลดลงเฮลิคอปเตอรจะเริ่มเสียระยะสูงลงเล็กนอย  ในขณะเดียวกันนั้นเฮลิคอปเตอรเร่ิมเคลื่อนที่
ออกจากจุดเริ่มตนดวยแรงฉุด  (THRUST)  ดวยความเร็วประมาณ  ๓ - ๕  ไมลตอช่ัวโมง  จะเคลื่อนที่ออก
นอกบริเวณพื้นที่ของ GROUND  EFFECT  เฮลิคอปเตอรยังคงเสียระยะสูงลงไปเรื่อย  ถาหาก
เฮลิคอปเตอรมีน้ําหนักบรรทุกมาก  (MAX  GROSS  WEIGHT)  และเปนพื้นที่จํากัด  (CONFINED  
AREA)  จะเปนอันตรายมาก  ถาหากทําการบินดวยทาบินที่รุนแรง  (MANEUVERS)  จะเปนอันตรายตอ
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การบินอยางยิ่ง  จนกวาเฮลิคอปเตอรจะมีความเร็วนาน  ๑๕  ไมลตอช่ัวโมง  ซึ่งเฮลิคอปเตอรจะไดรับแรง
ยกเพิ่มข้ึน  จึงสามารถทําการบังคับการบินในทาบินตามความตองการได  ดังนั้นเมื่อเร่ิมตนทําการบินออก
จากจุดเริ่มตนของการบินในพื้นที่จํากัด  (CONFINED  AREA)  นักบินจะตองระมัดระวังเปนอยางยิ่ง  ยิ่ง
เปนพื้นที่ที่เปนยอดเขาสูงและมีอากาศแปรปรวนจะตองระมัดระวังอยางยิ่ง 
 
 
 
 
 

 
 

 
รูปที่  ๕๓ 

 
BLOW  BACK  OF  ROTOR  หมายถึง  การหมุนดวยการเคลื่อนที่  ข้ึน – ลง  ของกลีบ

ใบพัดโรเตอรใหญ  เนื่องจากเกิดการกระพือ  (FLAPPING)  ของกลีบใบพัด  เพื่อกําจัดการไมสมดุลของแรง
ยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  ขณะทําการบินจึงเปนผลทําใหแกนเพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  
แยกออกจากแรงของโรเตอร  ซึ่งเปนเสนแนวแรงยกรวมของโรเตอร  (ROTOR  AXIS  OR  TOTAL  
THRUST  AXIS) 

ในขณะเฮลิคอปเตอรบินไปในทิศทางใดๆ ก็ตาม  โรเตอรจะถูกบังคับใหเอียงไปในทิศทางนั้นๆ 
โดยการบังคับที่คันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปทิศทางนั้นๆ เมื่อโรเตอรเอียง  กลีบใบพัดจะ
เกิดการกระพือ  (FLAPPING)  ข้ึน – ลง  ไปพรอมกับการหมุนของโรเตอร  จึงทําใหโรเตอรหมุนไปพรอมกับ
การเคลื่อนที่ของกลีบใบพัดขึ้น – ลง  โดยจะกระพือสูงขึ้นทางดานซาย  (RETREATING  BLADE)  และ
กระพือลงตํ่าลงทางดานขวา  (ADVANCING  BLADE)  เพื่อกําจัดการไมสมดุลของแรงยกดังไดกลาว
มาแลว  ซึ่งเปนผลทําใหแกนเพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  แยกออกจากแกนของโรเตอร  หรือเสนแนว
แรงยกรวม  ขณะโรเตอรเกิดการเอียง  (ROTOR  AXIS  OR  TOTAL  THRUST  AXIS) 
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รูปที่  ๕๔ 
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TRANSVERSE  FLOW  EFFECT  หมายถึง  การเกิดแรงยก  (LIFT)  ที่พื้นที่สวนหลัง
ของโรเตอร  (REAR  PORT  HALVE  OF  ROTOR  OR  AFT  PORTIONS)  มากกวาพื้นที่สวนหนาของโร
เตอร  (FRONT  PORT  HALVE  OF  ROTOR)  ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบินดวยความเร็วไปขางหนา  
เนื่องจากปริมาณ  และระยะทางการไหลของอากาศ  (MASS  OF  AIR  FLOW)  ผานสวนหลังของโรเตอร
มากกวาสวนหนา  ในขณะที่โรเตอรเกิดเปนรูปกรวย  (CONE  OF  ROTOR)  และการกระพือ  
(FLAPPING)  ของกลีบใบพัดที่กระพือตํ่าลงดานขวา  (ADVANCING  BLADE)  และกระพือสูงทาง
ดานซาย  (RETREATING  BLADE)  จึงเปนผลทําใหโรเตอรเอียงขวาเพียงเล็กนอย  (ROTOR  TILT  TO  
THE  RIGHT)  ดังนั้น  ขณะบินขึ้นจากสนาม  (TAKE  OFF)  นักบินจะตองปองกันการเอียงลงทางขวา  
(ROLL  TO  RIGHT)  ของเฮลิคอปเตอรโดยการบังคับคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไป
ทางซายเล็กนอย  เมื่อเฮลิคอปเตอรมีความเร็วผานความเร็วของ  TRANSLATIONAL  LIFT  หรือ  
EFFECTIVE  TRANSLATIONAL  LIFT  (ETL.)  ซึ่งความเร็วเริ่มต้ังแต  ๑๕  ไมล/ชม.  ข้ึนไป  
เฮลิคอปเตอรจะกลับคืนสูสภาวะการบินปกติคือการเอียงขวาจะลดลงและหายไปในที่สุด  เมื่อความเร็วการ
บินสูงขึ้นและนักบินจะคอยๆ ปรับการบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  มาอยูในตําแหนงการบินปกติ 

ขอสังเกตอีกอยางหนึ่งขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินขึ้นจากสนาม  (TAKE  OFF)  ดวยการบิน
ไปขางหนาดวยความเร็วที่ยังไมผาน  TRANSLATIONAL  LIFT  OR  ETL.  ฮ.  จะมีอาการสั่นเล็กนอย  
เนื่องจากผลของความแตกตางของแรงยกที่สวนหลังและสวนหนาของโรเตอร  แตเมื่อ  ฮ.  มีความเร็วผาน
ยานความเร็ว  ETL.  ข้ึนไปแลวอาการสั่นนั้นจะลดลงและหายไปเมื่อความเร็วเพิ่มข้ึน  ซึ่งเปนปรากฏการณ
ทางการบินอยางหนึ่งของเฮลิคอปเตอร  เนื่องจากผลของ  TRANSVERSE  FLOW  EFFECT  นั่นเอง 

สรุปผลของ TRANSVERSE  FLOW  EFFECT 
- โรเตอรสวนหลังมีแรงยกมากกวาสวนหนา 
- สวนหัวของ  ฮ.  ตํ่าลงเลก็นอย 
- โรเตอรเอียงขวาเล็กนอย 
- เกิดการสั่นเพยีงเล็กนอย 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๕๕ 
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POWER  SETTLING  OR  SETTLING  WITH  POWER  หมายถึง  ลักษณะการ
บินใดๆ ของเฮลิคอปเตอรที่ทําใหแรงยก  (LIFT)  ลดลง  เพราะรอบการหมุนของโรเตอรลดลง  เนื่องจาก
กําลังการหมุนของเครื่องยนตลดลง  จนทําใหเฮลิคอปเตอรเสียระยะสูงในการบินลงโดยมีอัตราการเสีย
ระยะสูงมากเกินกวาอัตรารอนสูงสุด  (EXCEED  HIGH  RATE  OF  DESCENT)  ซึ่งไมสามารถที่จะ
ควบคุมการบินไดอยางปกติ 

POWER  SETTLING  ถาเกิดที่ระยะความสูงต่ําหรืออยูใกลพื้นดิน  จะเปนอันตรายอยางยิ่ง  
เพราะเฮลิคอปเตอรจะเสียระยะสูงมากเกินกวาเกณฑอัตรารอนสูงสุด  (EXCEED  HIGH  RATE  OF  
DESCENT)  อาจมีอัตราการตกสูงถึง  ๒๒๐๐  ฟุตตอนาทีถึง  ๓๐๐๐  ฟุตตอนาที  (2200 – 3000  FT/MN)  
ถาระยะความสูงต่ํานักบินอาจแกไขสถานการณไมทัน  อาจทําใหเฮลิคอปเตอรตกกระทบพื้นดินอยาง
รุนแรงและเกิดอุบัติเหตุได  เพราะนักบินไมสามารถที่จะควบคุมการบินไดอยางปกติ 

POWER  SETTLING  จะมีลักษณะอาการคลายกับการเกิด  BLADE  STALL  ซึ่งจะมีอาการ
ส่ันผิดปกติและรุนแรงไปยังโครงสรางลําตัวและระบบบังคับการบิน  ฮ.จะเสียระยะสูงในการบินลงอยาง
มาก  ทําใหสูญเสียการบังคับการบิน  (LOSS  OF  CONTROL)  ในที่สุด 

POWER  SETTLING  อาจเกิดขึ้นไดถาทําการบินในลักษณะดังตอไปนี้ 
๑.  ทําการบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING)  ในความสูงนอกระยะ  

GROUND  EFFECT  หรือ  OUT  OF  GROUND  EFFECT  (OGE)  ที่ความสูงเกินกวาเพดานบินของการ
บินลอยตัวอยูในอากาศของเฮลิคอปเตอรไว  (AT ALTITUDE  ABOVE  THE  HOVERING  CEILING  OF  
HELICOPTER)   

๒.  ทําการบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING)  ในความสูงนอกระยะ 
GROUND  EFFECT  หรือ  OUT  OF  GROUND  EFFECT  ที่ระยะความสูงที่ไมสามารถจะควบคุมการ
บินไดอยางปกติ  (HOVERING  OUT  OF  GROUND  EFFECT  WITH  OUT  MAINTAINING  
PRECISE  ALTITUDE  CONTROL)  

๓.  ทําการบินต่ําดวยมุมชันที่เกินเกณฑปกติดวยความเร็วต่ําหรือความเร็วใกลความเร็ว
ศูนย  หรือการบินหมุนตัวลงต่ําดวยมุมชัน  โดยใชความเร็วต่ําที่ใกลความเร็วศูนย  (A  STEEP  POWER  
APPROACH  IN  WHICH  SPEED  DROP  NEARLY  TO  ZERO  OR  SPIRALING  DESCENT  IN  
WHICH  SPEED  DROP  TO  ZERO)   
หมายเหต ุ   การรอนปกติจะใชมุมรอนไมเกิน ๑๒ องศา (NORMAL APPROACH IS GLIDE ANGLE12°) 
                 การรอนดวยมุมชันจะใชมุมรอนไมเกิน  ๒๐  องศา  (STEEP  APPROACH  IS  GLIDE  
ANGLE  20°) 

 
 



63 

ขอสังเกตที่จะเตือนใหทราบถาเกิด  POWER  SETTLING 
๑.  รอบเครื่องยนตลดลง  (ENGINE  RPM  DECREASE) 
๒.  รอบโรเตอรลดลง  (ROTOR  RPM  DECREASE) 
๓.  ฮ.  เกิดการสั่นผิดปกติและรุนแรงขึ้นตามลําดับ  (ABNORMAL  VIBRATION  AND  

INCREASE  TO  CRITICAL) 
๔.  ฮ.  เสียระยะสูงในการบินลงอยางมากโดยมีอัตราการตกมากเกินกวาเกณฑสูงสุด  

(EXCEEDED  HIGH  RATE  OF  DESCENT) 
๕.  ฮ.  สูญเสียการบังคับการบิน  (LOSS  OF  CONTROL) 

การแกไข  (RECOVERING  POWER  SETTLING) 
๑.  เพิ่มความเร็วในการบินขึ้น  (INCREASING  FORWARD  SPEED) 
๒.  ลดมุมปะทะกลีบใบพัดลงเปนมุมตํ่า  (LOWERING  COLLECTIVE  PITCH  TO  

MINIMUM  PITCH) 
๓.  เพิ่มรอบการหมุนของโรเตอรข้ึน  (INCREASING  ROTOR  RPM) 
๔.  ควบคุมอัตราการตกใหอยูในเกณฑปกติ  (CONTROL  AND  STABILIZING  RATE  

OF  DESCENT  TO  NORMAL) 
 

DYNAMICS  ROLLOVER  หมายถึง  การพลิกตัวเอียงลงดานขางทางใดทางหนึ่ง  
(LATERAL  ROLL)  ของเฮลิคอปเตอรขณะลงสนาม  (LANDING)  หรือวิ่งขึ้นจากสนาม  (TAKE  OFF)  
เนื่องจากการใชการบังคับการบินที่ไมถูกตองตามเทคนิคหรือวิธีการ  (IMPROPER  LANDING  OR  TAKE  
OF  TECHNIQUE) 

DYNAMICS  ROLLOVER  สามารถจะเกิดขึ้นไดขณะลงสนาม  (LANDING)  หรือวิ่งขึ้นจาก
สนาม  (TAKE  OFF)  ที่เปนพื้นรวม  (LEVEL  GROUND  SURFACE)  และจะเกิดขึ้นไดงาย  ซึ่งเปน
อันตรายอยางยิ่งในการลงสนามที่เปนพื้นที่ที่ลาดเอียง  (SLOPE  LANDING  SURFACE)  หรือ  การลง
สนามที่มีกระแสลมแรงขวางสนาม  (CROSS  WIND  LANDING)  หรือการวิ่งขึ้นจากสนามดวยทาบินที่
รุนแรง  (TAKE  OFF  MANEUVERS) 

DYNAMICS  ROLLOVER  ที่เกิดขึ้นขณะลงสนาม  (LANDING)  นั้น  ถานักบินทําการบังคับ
การบินไมถูกตองตามเทคนิค  หรือวิธีการ  (IMPROPER  LANDING  TECHNIQUE)  จะเปนผลทําใหชุด
ฐานหรือลอ  (LANDING  GEAR  OR  WHEEL  ASSY)  สัมผัสพื้นสนามดวยฐานหรือลอเพียงขางเดียว
ดานในดานหนึ่ง  (LANDING  WITH  ONE  LANDING  GEAR  OR  ONE  WHEEL  OR  ONE  SKID)  
จึงทําใหเกิดเปนจุดหมุน  (PIVOT  POINT  OR  FULCRUM)  ที่ชุดฐาน – ลอ  ที่สัมผัสกับพื้นสนาม  ซึ่งจะ
ทําใหเกิดการเอียงและพลิกตัวลงไปดานขางทางใดทางหนึ่ง  (LATERAL  ROLL  OR  ROLLING  
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MOTION)  ในขณะเดียวกัน  ถานักบินใชการบังคับการบินไมถูกตองตามเทคนิคหรือวิธีการ  (IMPROPER  
LANDING  TECHNIQUE)  ก็จะเปนการเพิ่มเอียงลงทางดานขางมากยิ่งขึ้นจะสงผลให  C.G.  หรือ  
CENTER  OF  GRAVITY  ของเฮลิคอปเตอร  เคลื่อนตัวออกทางดานขางมากเกินเกณฑ  จึงทําให
เฮลิคอปเตอรเสียสมดุลและเอียงลงดานขางดานในดานหนึ่ง  ถาเกิดขึ้นถึงขั้นวิกฤต  (CRITICAL  ROLL  
MOTION)  จะทําใหเฮลิคอปเตอรโคนลมลงสูพื้นดินได 

DOWN SLOPE  ROLLING  MOTION  (การเกิดการพลิกตัวเอียงลงทางดานขาง)  ขณะการลง
สนามที่เปนพื้นที่ลาดเอียงลง  (DOWN  SLOPE  LANDING)  จะเปนสาเหตุทําใหเกิดการพลิกตัวเอียงลง
ดานขางได  ถาหากนักบินใชบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  UP  หรือดึงขึ้นมากเกินไปในขณะเดียวกันกับ
การใชบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ดันไปทางดานพื้นที่ที่ลาดเอียงลงเพื่อใหชุดฐาน – ลอ  ดาน
อยูที่ลาดต่ําสัมผัสกับพื้นที่ลาดเอียงลงนั้น  ถาหากใชทั้ง COLLECTIVE  และ CYCLIC  มากเกินไปจะทํา
ใหชุดฐานดานอยูที่ลาดเอียงสูงขึ้นลอยขึ้นจากพื้น  ขณะเดียวกันแรงฉุดของโรเตอรหางจะเปนตัวสงเสริมให
เกิดการพลิกตัวเอียงลงทางดานลาดเอียงลงดวย 

UPSLOPE  ROLLING  MOTION  (การเกิดการพลิกตัวเอียงลงดานขาง)  ขณะการลงสามที่
เปนพื้นที่ลาดเอียงขึ้น  (UPSLOPE  LANDING)  จะเปนสาเหตุทําใหเกิดการพลิกตัวเอียงลงดานขางได
เชนเดียวกัน  ถาหากนักบินใชการบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  ดันไปทางดานพื้นที่ลาดเอียงขึ้น
มากเกินไป  เพื่อใหฐาน – ลอ  ดานอยูทางลาดเอียงขึ้นสัมผัสพื้น  และปองกันมิให  ฮ.  เอียงลงพื้นที่ลาด
เอียงลงต่ําในขณะที่ใช  COLLECTIVE  CONTROL  STICK – UP  หรือดึงขึ้นมากเกินไปจะทําใหชุดฐาน – 
ลอ  ดานอยูที่ลาดเอียงต่ําลอยตัวขึ้นจากพื้น  ซึ่งจะทําใหเกิดการพลิกตัวเอียงลงไปดานพื้นที่ลาดเอียงสูงขึ้น  
(UPSLOPE  SURFACE) 

ดังนั้นการลงสนามที่เปนพื้นที่ลาดเอียง  (SLOP LANDING  SURFACE)  ก็ดี  หรือ  การวิ่งขึ้น
จากสนามที่เปนพื้นที่ลาดเอียง  (SLOPE  TAKE  OFF  SURFACE)  ก็ดี  นักบินจะตองปฏิบัติใหถูกตอง
ตามเทคนิคแบะวิธีการจึงจะไมเกิดการพลิกตัวเอียงลงทางดานขาง  (LATERAL  ROLL)  ซึ่งเรียกวา  
DYNAMICS  ROLLOVER 
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บทที่  ๓ 
แรงทางอากาศพลศาสตรที่กระทํากับเฮลิคอปเตอรขณะบินในอากาศ 

(AERODYNAMICS  FORCES  ACTING  ON  HELICOPTER  IN  FLIGHT) 
 

แรงขั้นมูลฐานทางอากาศพลศาสตร AERODYNAMICS  FORCES  ที่กระทํากับเฮลิคอปเตอร
ขณะบินในอากาศก็มีลักษณะเชนเดียวกันกับแรงมูลฐานทางอากาศพลศาสตรที่กระทําตอเครื่องบินปกตรึง  
(FIXED  WING  AIRCRAFT)  คือแรงฉุด  (THRUST)  แรงยก  (LIFT)  แรงตาน  (DRAG)  และแรงถวงหรือ
น้ําหนักของอากาศยานกระทําตอแรงดึงดูดของโลก  (GRAVITY  OR  WEIGHT)  นอกเหนือจากแรงทั้งสี่ที่
กลาวมาแลวยังมีแรงอีกแรงหนึ่งที่มากระทํากับเฮลิคอปเตอรนอกเหนือจากแรงทางอากาศพลศาสตรทั้งสี่
แรงคือ  แรงบิด  (TORQUE)  ซึ่งเกิดจากการหมุนของชุดโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ของเอลิคอปเตอร
และแรงนี้จะมีทิศทางตรงกันขามกับการหมุนของชุดโรเตอรใหญแลวยังเกี่ยวของกับการบังคับการบินดวย
ขณะ  ฮ.  บินไปในอากาศ  ดังจะกลาวในรายละเอียดตอไป 

๑.  แรงฉุด  (THRUST)  เปนแรงที่ทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ตามทิศทางของทิศทางของแรง
ฉุดที่ถูกกระทําหรือบังคับของนักบินซึ่งสามารถบังคับไปไดทุกทิศทาง  (IN  ANY  DIRECTION)  ซึ่งผิดไป
จากเครื่องบินปกตรึงเพราะเครื่องบินปกตรึงจะมีทิศทางของแรงฉุดเฉพาะขางหนาของเครื่องบินเทานั้น  
สวนเฮลิคอปเตอรแรงฉุดสามารถบังคับใหมีทิศทางไปตามทิศทางตางๆ ไดโดยการบังคับที่  CYCLIC  
CONTROL  STICK  เพื่อไปอํานวยการทํางานใหแนวจานหมุนของชุดใบพัดใหญเอียงไปได  ๓๖๐°  เมื่อ
ทําการบังคับใหจานหมุนของโรเตอร  ROTOR  DISC  OR  TIP  PATH  PLANE  เอียงไปทิศทางใดแรงฉุด
ก็จะฉุดเฮลิคอปเตอรใหเคลื่อนที่ไปทางนั้นๆ เพราะเหตุวาแรงฉุดของเฮลิคอปเตอรเกิดจากการหมุนหรือการ
ทํางานของชุดกลีบใบพัด  MAIN  ROTOR  ซึ่งตางกับแรงฉุดของเครื่องบินปกตรึงซึ่งเกิดจากชุดใบพัด  
(PROPELLER)  ปกติแลวเสนแนวแรงฉุดรวมจะตองตั้งจากจุดกึ่งกลางของเพลาขับชุดใบพัดใหญและจะตัง้
ฉากกับแนวจานหมุนของโรเตอรใหญ  (ROTOR  DISC  OR  TIP  PATH  PLANE)  เสมอไมวา
เฮลิคอปเตอรจะบินไปในทิศทางใดๆ ดังรูป 

๒.  แรงยก  (LIFT)  เปนแรงที่เกิดขึ้นบนแพนอากาศ  (AIRFOIL)  ของอากาศยานทุกประเภท
ซึ่งสามารถทําใหอากาศยานบินลอยตัวสูงขึ้นสูอากาศได  แรงนี้เกิดขึ้นจากเมื่ออากาศไหลผานผิวบนและผวิ
ลางของแพนอากาศจึงทําใหเกิดความแตกตางระหวางความเร็วและความดันของอากาศที่ผิวทั้งสอง  โดย
ปกติแลวความเร็วของกระแสอากาศทีไหลผานผิวบนจะมีความเร็วสูงกวาผิวลางของแพนอากาศ  ดังนั้นจะ
ทําใหผิวบนมีความกดอากาศต่ําสวนผิวลางจะมีความกดดันอากาศสูงกวาจึงเกิดเปนผลตางระหวางความ
ดันอากาศระหวางผิวบนและลางขึ้น  เนื่องจากผิวบนมีความกดดันต่ํากวาผิวลางจึงทําใหเกิดปฏิกิริยา
อันหนึ่งเรียกวาแรงยก  (LIFT)  ข้ึนไปดานผิวบนของแพนอากาศ  ตามกฎของเบอรนวลลี่  (BERNOULLI’S  
LAW  THEO RUM)  สําหรับเฮลิคอปเตอรแลวก็เปนเชนเดียวกันแตขณะกลีบใบพัดใหญหมุนผานอากาศ
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ดวยความเร็วแตก็ยังทําใหเกิดการผลักดันมวลอากาศ  (MASS)  ลงสูเบื้องลางนั้น  คือกลีบใบพัดใหญจะ
ทําหนาที่ผลักมวลอากาศจากดานบนลงสูดานลางขณะชุดโรเตอรใหญหมุนจึงทําใหเกิด  DOWNWASH  
ซึ่งเปรียบเทียบกับการเกิด  REACTION  อันหนึ่งขึ้นเบื้องบนซึ่งเรียกวา  แรงยก  (LIFT)  ซึ่งเปนไปตามกฎ
นิวตันขอสาม  (NEWTON’S  THIRD  LAW)  ถาจะเปรียบเทียบใหงาย  เขาและเห็นไดชัดเจนผูเขียนขอ
ยกตัวอยางเปรียบเทียบ  เชนเดียวกับคนที่วายน้ํา  ถาเราเอามือผลักมวลของน้ําลงเบื้องลางตัวเราจะลอย
ข้ึนสูผิวน้ําเชนกัน  ดังนั้นการเกิดแรงยกขึ้นบนกลีบใบพัดใหญของเฮลิคอปเตอรจึงเปนไปไดทั้งกฎของเบอร
นวลลี่และกฎของนิวตันขอสาม  ซึ่งจะแตกตางการเกิดแรงยกบนปกหรือแพนอากาศของเครื่องบินปกตรึง  
FIXED  WING  AIRCRAFT  ซึ่งเปนไปตามกฎของเบอรนวลลี่อยางเดียวที่เห็นไดอยางชัดเจน  สวนทีเ่ปนไป
ตามกฎของนิวตันนั้น  เห็นไดไมชัดเจน  อยางไรก็ตามผลของการไหลของกระแสอากาศจากผิวบนลง
ดานลางของชายหลังของปกจะทําใหเกิด  DOWNWASH  ACTION  เชนกัน  แรงยกที่เกิดบนกลีบใบพัด
ใหญของเฮลิคอปเตอรนั้นถาจะพิจารณาลักษณะการเกิดแรงยกเราแบงการเกิดแรงยกไดเปนสองลักษณะ  
คือ  แรงยกที่เกิดจากกฎของเบอรนวลลี่เปนแรงยกที่เรียกวา  INDUCED  LIFT  และแรงยกที่เกิดจากกฎ
ของนิวตันขอสามเปนแรงยกที่เรียกวา  DYNAMIC  LIFT 

การควบคุมแรงยกของเฮลิคอปเตอรทําการบินนั้นนักบินสามารถจะกระทําไดสองลักษณะคือ
การควบคุมที่กําลังของเครื่องยนต  นั่นหมายถึงการเพิ่ม – ลด  รอบการทํางานของเครื่องยนตซึ่งจะมีผลไป
เพิ่ม – ลด  รอบการหมุนของโรเตอรใหญใหเพิ่ม – ลด  ได  นั่นก็มีผลตอการเพิ่ม – ลด  ของแรงยกดวย  
นอกจากการควบคุมที่รอบเคร่ืองยนตแลว  นักบินก็ยังสามารถควบคุมการเพิ่ม – ลด  มุมปะทะของกลีบ
ใบพัดใหญไดโดยการยกขึ้นและกดลง  คันบังคับ  COLLECTIVE  CONTROL  STICK  เพื่อเปนการเพิ่ม – 
ลดมุมปะทะซึ่งก็จะมีผลตอการเพิ่ม – ลดของแรงยกดวย   
หมายเหต ุ  ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบินไปในทิศทางใดๆ และโรเตอรจะเอียงไปดวยมุมกระพือเทาไรก็
ตามแตแนวของแรงยกรวมจะตองอยูในแนวตั้งฉากกับแนวการหมนุของโรเตอร  (PLANE  OF  
ROTATION)  หรือ  แนวการเดินทางของปลายกลีบใบพัดของโรเตอรที่เรียกวา  TIP  PATH  PLANE  เสมอ 

องคประกอบของแรงยก  (FACTOR  EFFECTING  LIFT)  องคประกอบของแรงยกของ
อากาศยานโดยทั่วๆ ไป  ตลอดทั้งเฮลิคอปเตอรแลวจะมีองคประกอบสําคัญอยู  ๕ ประการดังนี้ 

๑.  รูปรางของแพนอากาศหรือปก  (SHAPE  OF  AIRFOIL)  ปกติแลวรูปรางของ
แพนอากาศหรือปกผูแผนแบบที่สรางเครื่องบินหรือเฮลิคอปเตอรจะตองคํานึงถึงเรื่องวาเครื่องบินหรือ
เฮลิคอปเตอรที่สรางขึ้นมาจะใหมีภารกิจอะไร  บรรทุกน้ําหนักเทาไร  เพื่อประสงคอะไร  ดังนั้นผูแผนแบบจงึ
เลือกชนิดรูปรางของแพนอากาศนั้นขึ้นมาประกอบเปนปกหรือแพนอากาศใหพอเหมาะกับอากาศยานนั้น  
เชน  เฮลิคอปเตอรจะตองใชแพนอากาศชนิด  DOUBLE  CONVEX  OR  SYMMETRICAL  AIRFOIL  
เพราะเหตุผลดังไดกลาวมาแลวในตอนตนและก็เปนตัวใหแรงยกในลักษณะจํากัดแตจะใหแรงยกเพิ่มมาก
นอยเพียงใดตองขึ้นอยูกับชนิดใดที่ใหแรงยกมากกวาแบบอื่น  แตอาจถูกจํากัดกับ  บ.  หรือ  ฮ.  บางแบบ 
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๒.  พื้นที่ของแพนอากาศหรือปก  (AREA  OF  AIRFOIL)  ถาพื้นที่ของแพนอากาศ
หรือปกเพิ่มข้ึนแรงยกเปนลักษณะอัตราสวนที่สัมพันธกัน  แตการเพิ่มพื้นที่ใหกับแพนอากาศหรือปกนี้จะมี
ขอจํากัด  เพราะถาเพิ่มพื้นที่มากขึ้นแรงตานจะเกิดมากขึ้นตามไปดวย  ทั้งยังจะตองหากําลังเครื่องยนตที่
เพิ่มกําลังขับมาขับหมุนดวยสําหรับเฮลิคอปเตอรนั้น  การที่จะเพิ่มพื้นที่ใหแกกลีบใบพัดหรือทําใหกลีบ
ใบพัดโตขึ้นนั้นจึงมีขอจํากัดทางดานแรงตานและกําลังเครื่องยนตที่จะมาขับหมุน  จึงนิยมโดยการเพิ่ม
จํานวนกลีบใบพัดใหมากกลีบข้ึน  เชนเฮลิคอปเตอรใหญที่ตองการแรงยกสูงเพื่อบรรทุกน้ําหนักไดมากๆ 
จําเปนจะตองเพิ่มจํานวนกลีบใบพัดใหมากขึ้น  แตจะตองใชชุดดุมใบพัดใหญ  (MAIN  ROTOR  HUB)  
ชนิดที่สามารถติดตั้งกลีบใบพัดไดหลายใบเชนกัน  ชุดดุมใบพัดใหญแบบ  FULLY  ARTICULATED  
TYPE  ซึ่งสามารถตืดตั้งชุดกลีบใบพัดใหญได  ๖ - ๘  ใบ  เชน  H-3  (JOLLY  GREEN)  CH-53  เปนตน  
แตจําเปนจะตองจัดหากําลังการขับหมุนจากเครื่องยนตที่มีกําลังมากมาขับหมุน 
หมายเหตุ   ความมุงหมายหลักในการเพิ่มจํานวนกลีบใบพัดใหญที่ติดต้ังกับเฮลิคอปเตอรขนาดใหญๆ เพื่อ
ภารกิจในการบรรทุกน้ําหนักและการขนสงไดมากๆ ก็เพื่อเปนการเพิ่มแรงยกและแรงฉุดใหกับเฮลิคอปเตอร
แทนการที่จะเพิ่มพื้นที่ใหกับกลีบใบพัดใหมีขนาดใหญโตขึ้น  การเพิ่มจํานวนกลีบใบพัดใหญใหกับ
เฮลิคอปเตอร  เพื่อเหตุผลที่จะเพิ่มแรงยก  และแรงฉุดใหกับเฮลิคอปเตอรซึ่งเปนไปตามสูตรของแรง
เบื้องตน 

F = MA  เพราะ  F(FORCE)  ซึ่งหมายถึงแรงที่เกิดบนกลีบใบพัดใหญนั่นก็คือแรงยกและแรงฉดุ  
M(MASS)  ซึ่งหมายถึงมวลอากาศที่ถูกกลีบใบพัดใหญผลักดันลงมาสูเบื้องลางแตจะทําใหตัวรอยลอยขึ้น
ดานบน  ซึ่งเปนลักษณะเดียวกันกับที่  ไดกลาวมาแลว  สวน  (ACCELERATION)  ซึ่งหมายถึงอัตราเรง
ของมวลอากาศที่ถูกผลักลงมาก  ถามีอัตราเรงเพิ่มข้ึนก็จะไดรับแรงยกและแรงฉุดขึ้นดานบนเพิ่มข้ึน
เชนเดียวกัน  ดังนั้นถาเพิ่มจํานวนกลีบใบพัดใหกับเฮลิคอปเตอรเพิ่มข้ึนจึงเปนการเพิ่มการผลักดันมวล
อากาศลงสูเบื้องลางเพิ่มข้ึน  และอัตราเรงของมวลอากาศก็จะเพิ่มมากขึ้นขณะชุดใบพัดใหญหมุน  ขณะ
เฮลิคอปเตอรทําการบินซึ่งเปนการเพิ่มแรงยกและแรงฉุดใหกับเฮลิคอปเตอรตามสูตร 
                                                  F = MA 

F  (FORCE)  =  MASS  x  ACCELERATION 
                                         แรง  =  ปริมาณมวลอากาศ  x  อัตราเรงของมวลอากาศ 

ตามสูตรสามารถอธิบายไดวา  ถาปริมาณมวลอากาศเพิ่มมากขึ้นและมีอัตราเรงเพิ่มข้ึนจะทําใหไดรับแรง
เพิ่มข้ึนแรงในที่นี้หมายถึงแรงยก  (LIFT  FORCE)  นั่นเอง 

๓.  มุมปะทะของแพนอากาศหรือปก  (ANGLE  OF  ATTACK)  ถามุมปะทะเพิ่มข้ึน
จะทําใหแรงยกเพิ่มมากขึ้นในลักษณะอัตราสวนสัมพันธกัน  แตการเพิ่มมุมปะทะใหสูงขึ้นจะมีขีดจํากัด  ถา
หากการเพิ่มมุมปะทะใหสูงจนถึงมุมปะทะวิกฤต  CRITICAL  ANGLE  OF  ATTACK  ซึ่งปกติแลวมุม
ปะทะวิกฤตของอากาศยาน  ทั่วๆ ไปจะมีคา  ๒๓°  เทานั้น  ถาสูงกวาแลวจะทําใหเกิดการรวงหลน  



69 

(STALL)  หรือสูญเสียแรงยกบนปกหรือแพนอากาศ  ยกเวน  บ.ที่มีความเร็วสูงเชน  บ.ขับไล , ทิ้งระเบิด  
เปนตน  เพราะ  บ.  ที่มีความเร็วสูงจะไมมีปญหากับมุมปะทะวิกฤตนี้  เพราะชดเชยดวยความเร็ว  สําหรับ
เฮลิคอปเตอรกลีบใบพัดใหญของเฮลิคอปเตอรขนาดใหญบางแบบตั้งมุมปะทะสูงสุดไวแค  ๒๑  ±  ๑/๒°  
เทานั้น  แตขณะทําการบินจริงๆ แลวมีโอกาสนอยมากที่จะใชมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญถึง  ๒๑°  หรือ  
๒๒°  เพราะการบินดวยมุมปะทะสูงๆ นอกจากจะทําใหเกิดแรงตาน  (DRAG)  เพิ่มมากขึ้นแลวโอกาสที่จะ
เกิดการ  STALL  ไดงายมากอีกดวย  ขณะทําการบินนักบินสามารถจะควบคุมมุมปะทะของกลีบใบพัด
ใหญไดตลอดเวลาวาจะใหเพิ่มข้ึนหรือลดลงโดยควบคุมที่คันบังคับ COLLECTIVE  CONTROL  STICK  
ถายกขึ้นมุมปะทะกลีบใบพัดใหญจะสูงขึ้นตรงกันขามถากดลงก็จะเปนการลดมุมปะทะลงแตการกด 
COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ลงสุดซึ่งเปนตําแหนงมุมปะทะต่ําสุดซึ่งปกติแลว  เฮลิคอปเตอรทั่วๆ 
ไป  จะตั้งมุมต่ําสุดของกลีบใบพัดใหญไว  ๘° 

๔.  ความเร็วของปกหรือแพนอากาศ  (VELOCITY  OF  AIRFOIL  OR  SPEED) 
ความเร็วของปกหรือแพนอากาศ  ถาเปนเครื่องบินปกตรึงถือวาเปนความเร็วของเครื่องบินก็ได  เพราะ
ความเร็วสัมพัทธที่เกิดบนปกก็คือความเร็วที่เกิดจากกระแสอากาศที่วิ่งเขาปะทะกับปกซึ่งเทากับความเร็ว
ของ  บ.ที่บินไปขางหนา  สวนเฮลิคอปเตอรนั้นผิดแปลกไปจากของเครื่องบินปกตรึง  เพราะขณะที่กลับ
ใบพัดใหญหมุนก็เกิดมีความเร็วที่กลีบใบพัดแลวทั้งๆ ที่ลําตัวเฮลิคอปเตอรยังไมเคลื่อนที่ไปขางหนา  แตถา
เฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนาดวยความเร็วแลว  ความเร็วสัมพัทธที่เกิดบนกลีบใบพัดใหญจะคาเพิ่มข้ึน
ตามความเร็วของ  ฮ.  ที่บินไปขางหนา  เฉพาะกลีบใบพัดใหญที่หมุนทวนทิศทางลมสมัพทัธ  แตกลบีใบพดั
ใหญที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธจะลดลงตามปริมาณที่ความเร็วของ  ฮ.  เพิ่มข้ึน  ดังไดอธิบายมาแลวใน
เร่ืองของการเกิดการไมสมดุลของแรงยกบนกลีบใบพัดใหญของ  ฮ.  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  ในบท
ตน 

ความเร็วเปนองคประกอบที่สําคัญมากกวาองคประกอบอื่นเมื่อเปรียบเทียบกันใน
ดานทําใหมีผลตอแรงยก  เพราะความเร็วจะเปนตัวประกอบที่ทําใหเกิดแรงยกเปนกําลังสองขณะ  ฮ.  มี
ความเร็วเพิ่มข้ึน  (LIFT  VARIES  AS  THE  SQUARE  OF  THE  SPEED)  เชน  บ.  หรือ  ที่บินดวย
ความเร็ว  ๑๐๐  ไมลทะเล/ชั่วโมง  จะมีแรงยกเปนสี่เทาขณะที่บินดวยความเร็ว  ๕๐  ไมลทะเล/ชั่วโมง  
(AN  AIRCRAFT  TRAVELING  AT  100  KNOTS – HAS  FOUR  TIMES  THE  LIFT  IT  WOULD  
HAVE  AT  50  KNOTS)  ขณะทําการบินเฮลิคอปเตอรนักบินสามารถควบคุมความเร็วของกลีบใบพัด
ใหญได 

๕.  ความหนาแนนของอากาศ  (DENSITY ALTITUDE)  ความหนาแนนของอากาศ
จะเปนผลโดยตรงตอแรงยกมีลักษณะที่สัมพันธกันโดยตรง  ถาความหนาแนนเพิ่มข้ึนจะทําใหแรงยก
เพิ่มข้ึนดวย  แตที่ระยะสูง  ๑๘,๐๐๐  ฟุต  จะทําใหความหนาแนนอากาศลดลง  ๑/๒  ของความหนาแนนที่
ระดับน้ําทะเล  (SEA  LEVEL)  ทั้งนี้เพราะถาระยะความสูงเพิ่มข้ึน  ความหนาแนนของอากาศจะลดลง  
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ดังนั้นแรงยกจะลดลงดวย  ถาทําการบินที่ระยะสูงๆ แตจะถูกชดเชยดวยความเร็ว  นอกจากระยะสูงที่
เพิ่มข้ึน  ทําใหความหนาแนนลดลงแลวยังมีตัวแปรอีกคือ  อุณหภูมิ  ถาอุณหภูมิเพิ่มข้ึน  ความหนาแนนจะ
ลดลง  เพราะอณูของอากาศจะขายตัวออกจึงทําใหความหนาแนนของอากาศลดลงและแรงยกจะลดลง
ดวย 
หมายเหต ุ ในตําราบางเลมอาจกลาวไดวา  องคประกอบที่ทาํใหเกิดผลตอแรงยกของเฮลิคอปเตอรมี  ๖  
ประการ  (THERE  ARE  SIX  FACTORS  THAT  EFFECTS  LIFTING  ABILITY  OF  HELICOPTER) 

๑.  พื้นที่แนวกวาดของชุดใบพัดใหญ  (ROTOR  DISC  AREA) 
๒.  กําลังเครื่องยนตที่ไปใชขับหมุนชุดกลีบใบพัดใหญ  (POWER  SUPPLIED  TO  THE  

ROTOR) 
๓.  มุมปะทะของกลีบใบพัดใหญ  (PITCH  OF  THE  ROTOR  BLADES) 
๔.  อัตราสวนระหวางพื้นที่กลีบใบพัดทั้งหารดวยพื้นที่แนวกวาดของชุดใบพัดใหญ     
(SOLIDITY  RATIO  OF  THE  ROTOR  หรือ  RATIO  OF  THE  TOTAL  BLADE  AREA  

TO  THE  DISC  AREA) 
๕.  ความหนาแนนของอากาศ  (DENSITY  ALTITUDE) 
๖.  ความราบเรียบของกลีบใบพัด  (SMOOTHNESS  OF  THE  BLADES) 
สําหรับองคประกอบทั้ง  ๖  ประการที่กลาวมาแลวนี้ผูเขียนไดเปรียบเทียบแลว  เห็นวาอยูกับ

องคประกอบใหญๆ ที่สําคัญ  ๕  ประการดังไดกลาวมาแลวขางตน 
กรณีที่เฮลิคอปเตอรบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING  FLIGHT)  แรงฉุด  (THRUST)  

และแรงยก  (LIFT)  ที่เกิดขึ้นบนชุดโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรจะอยูในแนวดิ่งเดียวกันโดยมีทิศทางชี้ข้ึน
ดานบนและจะตั้งฉากกับ  TIP  PATH  PLANE  กรณีที่มองจากดานขาง  สวนแรงโนมถวง  GRAVITY  
หรือน้ําหนักของ  ฮ.  WEIGHT  จะอยูในแนวดิ่งเดียวกันและมีทิศทางชี้ลงสูพื้นโลก  ซึ่งอยูตรงขามระหวาง
แรงฉุดและแรงยก  ดังนั้นการบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศจึงทําใหเกิดการสมดุลระหวางแรงทั้งสี่  
BALANCE  FORCES  ซึ่งทําให  ฮ.  มีระยะความสูงคงที่ , ความเร็วเปนศูนย  แรงฉุด + แรงยก  =  แรง 
GRAVITY  +  แรงตาน  (DRAG)  แตถาหากนักบินตองการใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนา  นักบิน
จะตองดันคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปขางหนาเพื่อทําการเอียงแนวจานหมุนของกลีบ
ใบพัดใหญ  (ROTOR  DISC)  หรือ  TIP  PATH  PLANE  ไปขางหนาเพื่อใหเกิดแรงฉุดไปขางหนาแตถา
การบังคับใหแนวจานหมุนหรือแนว TIP  PATH  PLANE  เอียงไปมากเทาไรแรงฉุดที่ฉุดใหเฮลิคอปเตอร
เคลื่อนที่ไปขางหนาก็จะมากขึ้นดวย  แตแรงยกจะลดลงถาหากกําลังการขับหมุนของเครื่องยนตและ
ความเร็วคงที่  ดังนั้นในกรณีที่เฮลิคอปเตอรเร่ิมเคลื่อนที่ไปขางหนาภายหลังจากการบิน  HOVERING  
FLIGHT  ฮ.  จะเสียระยะสูงลงเล็กนอย  เพราะแรงยะถูกแตกแรงออกมาเปนแรงฉุดให  ฮ.  เคลื่อนที่ไป
ขางหนาและแรงยกลดลงดวยในขณะเดียวกันถาเฮลิคอปเตอรทําการบิน HOVERING  FLIGHT  อยูใน
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ระยะของ  GROUND  EFFECT  ขณะ  ฮ.  เคลื่อนตัวออกไปนั้นไดเร่ิมหลุดออกจากบริเวณที่เปนพื้นที่ของ 
GROUND  EFFECT  ดังไดอธิบายมาแตตอนตนแลวจึงทําใหเฮลิคอปเตอรเสียระยะสูงลงไปดวยอีก
เล็กนอย  จนเฮลิคอปเตอรเคลื่อนตัวไปขางหนาดวยความเร็ว  ๑๕  ไมล/ชั่วโมง  ซึ่งถือวาเปนจุดความเร็วที่
เร่ิมเพิ่ม  แรงยกใหกลีบใบพัดใหญของ  ฮ.  ซึ่งเรียกวา  TRANSLATION  LIFT  ดังนั้นแรงยกจะเพิ่มข้ึน
เร่ือยๆ ตามลําดับที่ความเร็วเพิ่มข้ึน  จึงทําใหเฮลิคอปเตอรสามารถบินไตข้ึนสูระยะสูงไดตอไป 

ในกรณีที่เฮลิคอปเตอรบินลอยตัวอยูกับที่และนักบินเริ่มบังคับใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไป
ขางหนาดวยแรงฉุดนั้นเราจะสามารถคํานวณหาแรงฉุดที่ทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนาได  หรือจะ
หาแรงยกขณะที่ เฮลิคอปเตอร เคลื่อนที่ ไปขางหนานั้นได โดยหลักการของ   TRIGONOMETRIC  
SOLUTION  OF  ROTOR  LIFT  ไดโดยอาศัยคาของมุมที่ทําการเอียง TIP  PATH  PLANE  เปนตัวแปร
ในการคํานวณโดยใชหลักของตรีโกณมิติ 
เฮลิคอปเตอรเครื่องหนึง่บินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING  FLIGHT)  ซึ่งมีน้ําหนักบรรทุก  
๑๐,๐๐๐  ปอนด  ถานักบนิตองการใหเฮลิคอปเตอรบินไปขางหนานกับินจะตองบงัคับ  CYCLIC  
CONTROL  STICK  ไปขางหนาและทําใหแนวของจานหมุนของโรเตอรหรือ TIP  PATH  PLANE  เอียงไป
จากเดิม  ๑๕°  อยากทราบวาขณะนัน้จะทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนไปขางหนาดวยแรงฉุดเทาไร 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๕๗ 
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สมมติวาเฮลิคอปเตอรเครื่องหนึ่งทําการบินลอยตัวอยูที่ในอากาศ   (HOVERING  FLIGHT)  มี
น้ําหนักรวมทั้งหมด  ๑๐,๐๐๐  ปอนด  นั่นก็หมายความวาแรงยกและแรงฉุดอยูในแนวดิ่งเดียวกันและ
ตรงกันขามกับแรงตานและแรงโนมถวงซึ่งอยูในแนวดิ่งดึงลงสูพื้นโลกจึงทําใหแรงทั้งสี่อยูในลักษณะสมดุล  
ขณะเฮลิคอปเตอรบินลอยตัวอยูกับที่  ดังนั้นแรงฉุดและแรงยกจะมีคาเทากับแรงตานและแรงโนมถวงหรือ
น้ําหนักทั้งหมดของเฮลิคอปเตอร  แตถานักบินบังคับใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนาโดยดันคันบังคับ  
CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปขางหนาจากตําแหนงเดิม  ๑๕  องศา  ซึ่งจะทําใหแนวของ  TIP  PATH  
PLANE  เปลี่ยนแนวเอียงไปขางจากตําแหนงเดิม  ๑๕  องศา  เชนกัน  ซึ่งก็หมายถึงการเกิดมุมแหงการ
กระพือ  (FLAPPING  ANGLE)  ๑๕  องศา  เชนเดียวกัน  ซึ่งเปลี่ยนแปลงจากตําแหนงเดิมไปในขณะที่
เฮลิคอปเตอรเกิดการเอียงแนว TIP  PATH  PLANE  ไปจากเดิม  ๑๕  องศานั้น  จึงทําใหเกิดแรงฉุดไป
ขางหนาซึ่งเดิมอยูในแนวดิ่งจึงเปนการแตกแรงระหวางแรงยกและแรงฉุดออกจากกัน  ซึ่งสามารถ
คํานวณหาแรงยกและแรงฉุดขณะที่เฮลิคอปเตอรเกิดการเอียง TIP  PATH  PLANE  ไปขางหนา  ๑๕  
องศา  ไดโดยอาศัยหลักการคํานวณโดยวิธีตรีโกณมิติ  (TRIGONOMETRIC  SOLUTION  OF  ROTOR  
LIFT)  ดังตอไปนี้  ดังรูปซึ่งเขียนเปนเวคเตอร  (VECTOR)  แทนแรง  ขณะเฮลิคอปเตอรบินลอยตัวอยูกับที่
นั้น  แนวเสนของแรงรวมทั้งหมดอยูในแนวดิ่งคือ  AC  แตเมื่อนักบินบังคับใหแนว TIP  PATH  PLANE  
เอียงไปจากเดิม  ๑๕  องศา  ดังนั้น  AB  จึงเปนเสนของแรงรวมขณะทําการเอียง TIP  PATH  PLANE  ไป  
๑๕  องศา  ซึ่งมีคาเทากับน้ําหนักรวมของเฮลิคอปเตอรขณะทําการบินลอยตัวอยูนั้นและจะมี  BC  ซึ่งเปน
เสนแรงของแรงฉุดที่ทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนา  ดังนั้นจึงเห็นไดวาเมื่อเขียน  VECTOR  แทน
แรงขึ้นจึงเปนรูปสามเหลี่ยมมุมฉาก  ABC  โดยมีมุม  BAC  ๑๕°  และมุม  ACB  ๙๐°  ซึ่งมีเสน  AB  เปน
เสนแรงรวมขณะ  ฮ.เอียง  มีคาเทากับ  ๑๐,๐๐๐  ปอนด  BC  เปนเสนแสดงทิศทางของแรงฉุดซึ่งมีทิศทาง
ไปขางหนาและเปนลักษณะตั้งฉากกับ  AC  และ  AC  เปนเสนแทนแรงของแรงยกขณะ  ฮ.เร่ิมเอียง TIP  
PATH  PLANE  ไปขางหนา  ๑๕  องศา  ดังนั้นเราจึงสามารถคํานวณหาเสนแรงตางๆ ไดดังนี้ 
                                             SIN 15°   = C
            

                                              =
 

      

                       ดังนัน้  THRUST  (แรงฉุด)             =
  =
                                                                        =
 

นั่นหมายถึงแรงฉุดที่ทําใหเฮลิคอปเตอรเค
PLANE  เอียงไป  ๑๕  องศา  จะมีคา  ๒,๕๙๐  ปอ
ดังกลาวมาแลว  ๑๕°  จากแนวเดิมไดเชนกัน  โดยกา
  B
AB
  T   (แรงฉุด) 

  1
 

  1
  2

ล
น
รใ
HRUST
10,000
0,000 x SIN 15° 
0,000 x 0.259  (SIN 15° = 0.259)   
590  ปอนด 

ื่อนที่ไปขางหนาขณะทําการบังคับให TIP  PATH  
ด  ซึ่งถือวาเปนคาจากการคํานวณโดยใกลเคียง
ชสูตรของ  cos  15° 
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cos  15° =      AC
BC         

cos  15° =      LIFT
       10000 

LIFT  =      10000 x cos  15° 
  =       10000 x 0.966  (cos  15° = 0.966) 
  =       9660  ปอนด 

 

หมายเหตุ   ขณะเฮลิคอปเตอรถูกบังคับใหเคลื่อนที่ออกจากจุดที่บินลอยตัวอยูกับที่โดยการบังคับ  
CYCLIC  CONTROL  STICK  ดันไปขางหนาและทําให  TIP  PATH  PLANE  เอียงไปขางหนาถาหาก
จํานวนองศาที่มีการเปลี่ยนแปลง  TIP  PATH  PLAN  ใหเอียงไปขางหนาเพิ่มข้ึน  แรงฉุดจะเพิ่มมากขึ้นแต
แรงยกจะลดลง  แตแรงยกจะเพิ่มมากขึ้นเมื่อเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนาดวยความเร็ว  ๑๕  ไมล/
ชั่วโมง  (TRANSLATION  LIFT)  ข้ึนไป  และจะเพิ่มทั้งแรงยกและแรงฉุดขึ้นเรื่อยๆ ตามความเร็วที่เพิ่มข้ึน
ซึ่งจะเพิ่มเปนกําลังสองของความเร็วที่เพิ่มข้ึนดังไดกลาวมาแลว 

๓.   แรงตาน  (DRAG)  เปนแรงซึ่งมีทิศทางตรงกันขามกับแรงฉุด  (THRUST)  และตอตานกับ
แรงฉุดเพื่อจะทําใหเฮลิคอปเตอรหรืออากาศยานเคลื่อนที่ไปขางหนาชาลง  เพราะเกิดจากการเสียดทาน
และตอตานของกระแสอากาศที่ไหลผานอุปกรณตางๆ ของอากาศยานแรงตานแบงออกตามลักษณะที่เกิด
ได  ๓  ชนิด 

๓.๑   แรงตานรวมที่เกิดจากรูปรางลักษณะของอากาศยาน  (PROFILE  DRAG)  ซึ่ง
สามารถแบงออกได  ๒  ลักษณะ  ดังนี้ 

๓.๑.๑  แรงตานที่เกิดจากรูปรางลักษณะ  (FROM  DRAG)  อากาศยานที่มีรูปราง
ลักษณะมีพื้นที่หนาตัดมากยอมทําใหเกิดแรงตานจากการไหลผานของกระแสอากาศมากขึ้นดวย  ดังนั้น
เพื่อลดแรงตานที่ เกิดจากรูปรางลักษณะที่มีพื้นที่หนาตัดมาก   วิศวกรผูแผนแบบจะพยายามลด
พื้นที่หนาตัดลง  คือแผนแบบใหอากาศยานมีรูปรางที่มีลักษณะเพรียวลมหรือทําใหพื้นที่หนาตัดลดลงเพื่อ
ลดแรงตานจากกระแสอากาศที่ไหลผานรูปรางที่มีพื้นที่หนาตัดมาก  ดังนั้นจึงนิยมออกแบบอากาศยานใหมี
ดานหนาเล็กลงเพื่อลดแรงตานลง  ทั้งยังแผนแบบใหอุปกรณตางๆ ที่กระแสอากาศไหลผานใหมีรูปราง
ลักษณะเพรียวลมหรือมีพื้นที่หนาตัดเล็กลง 

๓.๑.๒   แรงตานที่เกิดจากแรงเสียดทานระหวางพื้นผิวของอากาศยานและกระแส
อากาศไหลผาน  SKIN  FRICTION  DRAG  เปนแรงตานที่เกิดขึ้นจากการเสียดสีของกระแสอากาศที่ไหล
ผานผิวพื้นที่ตางๆ ของอากาศยานหรือเฮลิคอปเตอร  เชนถาพื้นผิวไมเรียบมีรอยบุบหรือแมแตหัวสลักย้ํา
หรือหัวสลักย้ําตางๆ ที่โผลออกมาบนพื้นผิวของแผนบุลําตัวหรือสวนตางๆ ของอากาศยานจะมีผลตอการ
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เสียดทานนี้มาก  ดังนั้นจึงจําเปนจะตองทําใหพื้นผิวของอากาศยานที่อากาศสามารถไหลผานไดมีรูปราง
ลักษณะราบเรียบและสะอาดเพื่อกระแสอากาศไหลผานไดอยางสบายมิใหเกิดการหนืดบนผิวนั้น  แมแต
สลักย้ําที่ใชยึดพื้นผิวบุของลําตัวและสวนตางๆ ที่อากาศไหลผานจะตองใชใหถูกตองตามคูมือเพื่อลดแรง
เสียดทานอันเกิดจากการไหลผานของกระแสอากาศ 

๓.๒   แรงตานซึ่งเกิดจากอุปกรณหรือส่ิงโยงยึดที่ยื่นออกมานอกลําตัวของอากาศยาน  
(PARASITE  DRAG)  เชน  แทนปนกลอากาศ , แทนจรวด , เสาอากาศวิทยุ , ชุดฐาน ฯลฯ  เพราะอุปกรณ
ตางๆ ของอากาศยานซึ่งเปนสวนที่ยื่นออกมานอกลําตัวอากาศยานจะทําใหเกิดการตอตานและเสียดทาน
ของการไหลของกระแสอากาศที่ไหลผานอากาศยานนั้น 

๓.๓   แรงตานเหนี่ยวนํา  (INDUCE  DRAG)  เปนแรงตานที่เกิดขึ้นเนื่องจากการเกิดแรง
ยก  สวนใหญจะเกิดขึ้นบนปกหรือกลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอรซึ่งเปนตัวทําใหเกิดแรงยกและจะทําใหเกิด
แรงตานในขณะเดียวกันดวย  แรงโนมถวงหรือน้ําหนักอากาศยาน  (GRAVITY  OR  WEIGHT)  เปนแรง
ดึงดูดของโลกที่กระทํากับน้ําหนักอากาศยานและมีทิศทางดึงลงสูพื้นโลกซึ่งมีทิศทางตรงขามกับแรงยกและ
แรงนี้จะเพิ่มข้ึนถานักบินดวยทารุนแรง  (MANEUVERING  FLIGHT)   

๔.   แรงโนมถวงหรือน้ําหนักอากาศยาน  (GRAVITY  OR  WEIGHT)  เปนแรงซึ่งเกิดจาก
แรงดึงดูดของโลกที่กระทําตอน้ําหนักรวมของอากาศยาน  และมีทิศทางตรงกันขามกับแรงยก  แรงนี้จะมีคา
มากหรือนอยขึ้นอยูกับน้ําหนักรวมของเฮลิคอปเตอรและทาทางของการบิน  ถาน้ําหนักรวมของ
เฮลิคอปเตอรเพิ่มข้ึนแรงโนมถวงก็จะมีคาเพิ่มข้ึน  และถาหากใชทาบินที่ รุนแรง  (MANEUVERING  
FLIGHT)  จะทําใหคาของแรงโนมหนวงนี้เพิ่มมากยิ่งขึ้นดวย 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๕๘ 
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แรงตางๆ ทีก่ระทํากับโรเตอรและเฮลคิอปเตอรขณะทําการบนิ 
(FORCE  ACTING  ON  ROTOR  AND  HELICOPTER  IN  FLIGHT) 

 

๑.   ROTATIONAL  FORCE   หมายถึงแรงการขับหมุนของโรเตอร  ทําใหโรเตอรหมุน  แรงนี้ไดจากแรง
การขับหมุนองหนวยกําลัง  หรือเครื่องยนต  (ENGINE)  ผานระบบถายทอดกําลัง  (POWER TRAIN  
SYSTEM)  เพื่อสงกําลังไปขับหมุนระบบโรเตอรตอไป  แรงนี้จะเพิ่มข้ึนหรือลดลงขึ้นอยูกับกําลังการขับหมุน
ของเครื่องยนต  โดยปกติการหมุนของโรเตอรจะวัดเปนรอบตอนาที  (RPM.)  การขับหมุนของเครื่องยนต
เพิ่มข้ึน  (ENGINE  R.P.M.  INCREASE)  ก็จะทําใหรอบการขับหมุนของโรเตอรเพิ่มข้ึนดวย  (ROTOR  
R.P.M.  INCREASE)  รอบการขับหมุนของเครื่องยนต  และโรเตอรจะสูงมาก  หรือนอยเพียงใดขึ้นอยูกับ
การแผนแบบการสรางเฮลิคอปเตอร  เพื่อใหเหมาะสมกับภารกิจและการบินของเฮลิคอปเตอรแตละแบบ  
(ดูรูปที่  ๕๙) 
๒.   CENTRIFUGAL  FORCE   หมายถึงแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนของโรเตอร  โรเตอรจะ
ประกอบดวย  สวนประกอบสําคัญคือ  ขุดดุมใบพัดโรเตอร  (ROTOR  HEAD  OR  ROTOR  HUB)  และ
กลีบใบพัด  (ROTOR  BLADE)  เมื่อโรเตอรเกิดการหมุนดวยแรง  ROTATIONAL  FORCE  ก็จะทําใหเกิด
แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางขึ้น  แรงนี้จะมีทิศทางตั้งฉากหรือทํามุม  ๙๐  องศา  กับแกนเพลาขับโรเตอร  
(ROTOR  SHAFT)  ออกไปทุกทิศทางภายในรัศมีของโรเตอร  แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางของโรเตอร  ขณะทํา
การบินนั้นจะมากหรือนอยขึ้นอยูกับการแผนแบบการสรางเฮลิคอปเตอร  เพื่อใหเหมาะสมกับภารกิจนั้นๆ 
แตโดยการแผนแบบปกติจะมีคาตั้งแต  ๕๐,๐๐๐  ปอนด  ถึง  ๑๐๐,๐๐๐  ปอนด  นับวาเปนแรงที่มี
คาสูงสุดที่กระทํากับโรเตอรขณะเฮลิคอปเตอรทําการบิน  แรงนี้สามารถจะทําใหเกิดแรงยกกับโรเตอรได
ประมาณ  ๗%  ของแรงเหวี่ยงรวมของโรเตอรและแรงนี้พยายามจะดึงใหกลีบใบพัดโรเตอรใหอยูในแนวตรง  
หรือแนวระดับเสมอ 

แรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนของโรเตอรนี้จะมีคาเพิ่มข้ึน  หรือลดลงขึ้นอยูกับแรงการขับ
หมุนของโรเตอร  (ROTATIONAL  FORCE)  ถาแรงการขับหมุนของโรเตอรเพิ่มข้ึน  หรือรอบการขับหมุน
ของโรเตอรเพิ่มข้ึน  (ROTOR  R.P.M.  INCREASE)  ก็จะทําใหแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลาง  (CENTRIFUGAL  
FORCE)  เพิ่มข้ึนดวย 
๓.   TORQUE   หมายถึง  แรงบิด  ซึ่งเปนแรงที่เกิดขึ้นเนื่องจากการหมุนของโรเตอร  และมีทิศทางตรงกัน
ขามกับการหมุนของโรเตอร  ซึ่งเปนไปตามกฎนิวตันขอ ๓  (NEWTON’S  3rd  LAW)  แรงนี้จะทําใหลําตัว
ของเฮลิคอปเตอรเกิดการเคลื่อนที่  หรือหมุนไปตามทิศทางของแรงนี้  ดังนั้นเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอร
แบบโรเตอรเดี่ยว  (SINGLE  ROTOR)  ซึ่งมีโรเตอรใหญ  หรือโรเตอรประสาน  (MAIN  ROTOR)  จึงมีโร
เตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  เพื่อที่จะใหโรเตอรหางทําหนาที่เปนตัวแก  หรือตอตานแรงบิด  (TORQUE)  
ของโรเตอรใหญ  และบังคับทิศทางการบินใหกับเฮลิคอปเตอรดวย  แรงบิดจะมีคาเพิ่มข้ึน  หรือลดลงข้ึนอยู
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กับการใชกําลังการขับหมุนจากเครื่องยนต  เพื่อใหรอบการหมุนของโรเตอรเพิ่มข้ึน  หรือลดลง  ถารอบการ
หมุนของโรเตอรเพิ่มข้ึนแรงบิดจะเพิ่มข้ึน  ถารอบการหมุนของโรเตอรลดลงแรงบิดจะลดลงดวย 
หมายเหตุ   ในกรณีบังคับการบิน  ถาเพิ่มมุมปะทะกลีบใบพัดโรเตอรใหญ  (MAIN ROTOR  BLADE  
PITCH  ANGLE  INCREASE)  แรงบิดจะเพิ่มข้ึนดวย  (TORQUE  INCREASE) 
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๔.   CORIOLIS  FORCE   หมายถึง  แรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงอัตราเรง  หรือความเร็ว
การหมุนของโรเตอรมีทั้งการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  และการลดอัตราเรง  (DECELERATION)  
เนื่องจากการเปลี่ยนแปลงตําแหนงจุดศูนยรวมมวลน้ําหนักของโรเตอร  (MASS  OR  ROTOR)  และการ
เปลี่ยนแปลงทางแองกูลาโมเมนทตัม  (ANGULAMOMENTUM)  ของโรเตอรดังจะไดกลาวตอไปใน
รายละเอียดตอไป 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๖๐ 



78 

ในขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินโรเตอรใหญจะไดรับแรงการขับหมุนจากเครื่องยนตผานระบบ
ถายทอดกําลังไปขับหมุนโรเตอรใหญ  ซึ่งเรียกแรงนี้วา  ROTATIONAL  FORCE  โดยปกติแลว  แรงนี้จะ
ทําใหโรเตอรหมุนอยูในลักษณะรอบการหมุนคงที่เพราะใชกําลังและรอบของเครื่องยนตคงที่  โรเตอรจะ
หมุนอยูในรอบคงที่ตลอดเวลาขณะทําการบินจนกวาจะมีแรงภายนอก  (EXTERNAL  FORCE)  มากระทํา
โรเตอร  จึงจะทําใหรอบของการหมุนเปลี่ยนแปลงไป  ซึ่งเปนไปตามกฎของการเคลื่อนที่ของนิวตันขอ ๓  
ที่วา  “THE  LAW  OF  CONSERVATION  OF ANGULAR  MOMENTUM”  นั่นคือ  มวลสารหรือมวล
น้ําหนัก  (MASS)  ใดๆ เมื่อถูกแรงมากระทําจะทําใหเกิดการเคลื่อนที่ซึ่งเรียกวาโมเมนทตัม  
(MOMENTUM)  ซึ่งทําใหการเคลื่อนที่ไปในลักษณะความเร็วคงที่และเคลื่อนที่ในลักษณะคงที่ตลอดเวลา  
นอกจากจะมีแรงภายนอกมากระทํากับมวลสารนั้นอีก  การเคลื่อนที่นั้นจึงจะมีลักษณะเปลี่ยนแปลงไป
ตามที่ถูกแรงจากภายนอกมากระทําซึ่งจะมีทั้งการเกิดอัตราเรง  (ACCELERATION)  เมื่อแรงกระทํานั้น
เพิ่มข้ึนในทิศทางเดิมหรือลดอัตราเรง  (DECELERATION)  เมื่อแรงที่มากระทําในทิศทางตรงกันขามกับ
การเคลื่อนที่  ซึ่งเปรียบดัง  เชนโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรในขณะทําการบิน  ยอมมีการเปลี่ยนแปลง
ตําแหนงของ  MASS  ของโรเตอรอยูตลอดเวลา  ซึ่งเปนผลใหเกิดการเปลี่ยนแปลงโมเมนทตัม  
(MOMENTUM)  ข้ึนจึงทําใหโรเตอรหมุนดวยการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  และลดอัตราเรง   
(DECELERATION)   

โดยปกติแลวโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรมีน้ําหนักมวลสาร  (MASS)  อยู  ณ  จุดๆ หนึ่งปกติ
จะอยู  ที่กลีบใบพัดและอยูตําแหนงใดนั้นแลวแตวากลีบใบพัดของโรเตอรจะมีความยาวเทาไร  ถากลีบ
ใบพัดยาว  MASS  นั้นจะอยูหางไกลจากโคนกลีบใบพัดไปมากตามสัดสวน  ถากลีบใบพัดสั้น  MASS  นั้น
ก็จะอยูไมหางจากโคนกลีบใบพัดไมมากนักในขณะโรเตอรหมุนโดยไมมีการเอียงของโรเตอร  MASS  จะ
หมุนอยูในตําแหนงที่คงที่ตลอดเวลา  (ดูรูป  ๗๙)  และจะมีระยะรัศมีจากจุดศูนยกลางของเพลาขับโรเตอร
ซึ่งเปนแกนกลางของการหมุนเทากันทุกๆ จุดภายในวงการหมุนของจานโรเตอร  (ROTOR  DISC)  เทากัน
ในขณะ  MASS  หมุนอยูในรัศมีคงที่และเทากันนั้นทุกตําแหนงภายใน ROTOR  DISC  จะมีรอบการหมุน
คงที่โดยไมเกิดอัตราเรงเพิ่มข้ึน  (ACCELERATION)  หรืออัตราเรงลดลง  (DECELERATION)  ซึ่งถือวาไม
เกิด  COROLLAS  FORCE  รอบของการหมุนของโรเตอรจะอยูในลักษณะคงที่เชนลักษณะของการบิน
ลอยตัวอยูกับที่ในอากาศ  (HOVERING)  (ดูรูป  ๗๙)  ประกอบจะเห็นวา  MASS  มีรัศมีเทากัน  คือ  R1  
เมื่อโรเตอรไมมีการเอียงแตถาหากนักบินทําการบังคับใหเฮลิคอปเตอรทําการบินไปในทิศทางใดๆ ก็ตาม
นักบินจะตองทําการบังคับระบบ  CYCLIC  CONTROL  STICK  เพื่อใหโรเตอรใหญเอียง  (TILT)  ไปในทศิ
นั้นๆ ซึ่งจะทําใหกลีบใบพัดเกิดการกระพือตํ่าสุดในทิศทางนั้นและกระพือสูงสุดในทิศทางตรงกันขาม  เชน
ถาทําการบินไปขางหนา  (FORWARD  FLIGHT)  กลีบใบพัดจะกระพือลงต่ําสุดที่ดานหนาและกระพือ
สูงสุดที่ดานหลังของเฮลิคอปเตอรจะเปนผลทําให  MASS  ของโรเตอรซึ่งอยูบนกลีบใบพัดนั้นเคลื่อนที่หาง
ออกไปจากจุดศูนยกลางการหมุนมากที่สุดที่ตําแหนงกลีบใบพัดกระพือตํ่าลงและ  MASS  ของกลีบใบพัด
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ดานที่หมุนอยูดานหลังซึ่งเกิดการกระพือสูงสุดจะเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลางของการหมุน  (ดูรูป  ๘๐)  จะ
เห็นวา  MASS  ของโรเตอรที่กลีบใบพัดที่หมุนอยูในตําแหนงกระพือตํ่าสุดจะมีการเคลื่อนที่ออกหางจุด
ศูนยกลางดวยรัศมีเปลี่ยนจากเดิมจาก  R1 เปน  R2  ซึ่งมีระยะทางของ  MASS  เพิ่มข้ึนในดานตรงกันขาม
กลีบใบพัดที่หมุนอยูดานหลังซึ่งมีการกระพือสูงสุด  MASS  จะเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลางการหมุนจาก
รัศมี R1 เปน  R3  ซึ่งมีระยะทางของ  MASS  ลดลงเมื่อเปนเชนนี้จึงทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงทางโมเมนทตัม
ทางการหมุน  (ANGULAR  MOMENTUM)  หรือแรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงการขับหมุนซึ่งจะเปนไป
ตามกฎของการเคลื่อนที่ของมวลสาร  (MASS)  ที่กลาววา  ANGULAR MOMENTUM  จะมีคาดังในสูตร 
ANGULAR  MOMENTUM  =  MASS  X  ANGULAR  VELOCITY  X  RADIUS  SQ. AREA  นั่น
หมายถึง  แรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงการเคลื่อนที่เปนวงกลมจะมีคาเทากับ  น้ําหนักมวลสาร  
ความเร็วในการหมุน  รัศมีกําลังสอง  เมื่อพิจารณาจากสูตรจะเห็นวาแรงที่ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงการ
หมุนนั้นขึ้นอยูกับน้ําหนักมวลสาร  ความเร็วในการหมุน  และรัศมีของน้ําหนักมวลสาร  แตในกรณีของโร
เตอรใหญของเฮลิคอปเตอร  น้ําหนักมวลสารคงที่  ความเร็วในการหมุนคงที่  (เครื่องยนตขับหมุนดวยรอบ
คงที่)  แตรัศมีของมวลสารจะเปลี่ยนแปลง  ทั้งนี้เพราะขณะที่โรเตอรเอียง  น้ําหนักมวลสาร  (MASS)  ของ
โรเตอรจะมีการเคลื่อนที่อยูตลอดเวลา  จึงทําใหรัศมีการหมุนของน้ําหนักมวลสาร  (MASS) เปลี่ยนแปลง
อยูตลอดเวลา  เชนเดียวกัน  ซึ่งจะเปนผลในการเปลี่ยนแปลงรอบการหมุนของโรเตอรดวย  ซึ่งเปนไปตาม
กฎของ ANGULAR  MOMENTUM  นั่นคือ  ถาการหมุนบริเวณตําบลใดที่น้ําหนักมวลสาร  (MASS)  ของ
โรเตอร หมุนเขาใกลจุดอยูกลางการหมุนของจานโรเตอร  (ROTOR  DISC)  จะทําใหเกิดอัตราเรงเพิ่มข้ึน  
(ACCELERATION)  ในทางตรงกันขามบริเวณที่น้ําหนักมวลสาร  (MASS)  ของโรเตอรเคลื่อนที่ออกหาง
จุดศูนยกลางการหมุนของจานโรเตอร  (ROTOR  DISC)  จะทําใหเกิดการลดอัตราเรง  
(DECELERATION)  ดังนั้นในขณะที่เฮลิคอปเตอรทําการบินไปขางหนา  โรเตอรที่หมุนจากตําแหนง
ดานหนาไปยังดานหลัง  ซึ่งเปนซีกการหมุนตามทิศทางลมสัมพัทธ  ที่เรียกวา  RETREATING  BLADE  ทํา
ให  MASS  ของโรเตอรหมุนเขาสูจุดศูนยกลางการหมุน  จึงเกิดการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  
และในซีกตรงกันขามโรเตอรที่หมุนจากดานหลังจะทําให  MASS  ของโรเตอรเคลื่อนที่ออกหางจุด
ศูนยกลางการหมุนจึงทําใหเกิดการลดอัตราเรง  (DECELERATION)  การเพิ่มหรือลดอัตราเรงจะมากนอย
เพียงใดขึ้นอยูกับการเคลื่อนที่ของ  MASS  ของโรเตอร  ถา  MASS  ของโรเตอร  เคลื่อนที่มากการเกิดอัตรา
เรงและลด  อัตราเรงจะเพิ่มตามไปดวยเปนสัดสวนโดยตรง  ดังความหมายจากเรื่อง  ANGULAR  
MOMENTUM  ดังกลาวตอไปนี้  “CHANGES  IN  ANGULAR  VELOCITY , KNOW  AS  ANGULAR  
ACCELERATION  OR  DECELERATION , WILL  TAKE  PLACE  IF  THE  MASS  OF  ROTATING  
BODY  IS  MOVED  CLOSER  TO  OR  FURTHER  THE  AXIS  OF  ROTATION . ACCELERATION  
WILL  TAKE  PLACE  IF  THE  MASS  IS  MOVED  CLOSER  TO  THE  AXIS  OF  ROTATION  
AND  DECELERATION WILL  TAKE  PLACE  IF  THE  MASS  IS  MOVED  FURTHER  AWAY  
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FROM  THE  AXIS  OF  ROTATION.  THE  SPEED  OF  THE  ROTATING  MASS  WILL  
INCREASE  OR DECREASE  IN  PROPORTION  THE  SQUARE  OF  THE  RADIUS.” 

ตัวอยางอีกอยางหนึ่งเพื่อจะมองใหเห็นไดชัดเจนเกี่ยวกับการเพิ่มหรือลดอัตราเรงของมวลสาร
ขณะเคลื่อนที่เปนวงกลม  เชน  นักเลนสเก็ต  (SKATER)  ขณะหมุนตัวในลานสเก็ต  ถาหากเขาหมุนตัว
ดวยการยืนดวยขาขางเดียว  สวนขาอีกขางยืดกางออกไปพรอมทั้งแขนทั้งสองขางนั่นคือ  MASS  ภายใน
ตัวเขาสวนที่ขาและแขนทั้งสองเคลื่อนที่หางออกจากตัวเขาจะทําใหการหมุนตัวเขาไดชา  แตถาหากเขาหุบ
แขนและขาของเขาเขาหาตัวนั่นคือ  MASS  ของเขาเคลื่อนที่เขาหาตัวซึ่งเปนจุดศูนยกลางการหมุนจะทําให
การหมุนตัวของเขาไดเร็วยิ่งขึ้น  เปนการหมุนตัวดวยอัตราเรงที่เพิ่มข้ึน  แตถาเขายืดแขนและขาเขาออก
ตามเดิม  จะเห็นวา  MASS  ของเขาเคลื่อนที่ออกหางตัวเขาจะทําใหการหมุนตัวเขาชาลงไปจากเดิมจึงเปน
การหมุนตัวในลักษณะลดอัตราเรงลงจากเดิม  การเปลี่ยนแปลงความเร็วในการหมุนของเขาเชนนี้เปน
เพราะการเปลี่ยนแปลงโมเมนตของตัวเขาเอง  ขณะเขาหมุนตัวดวยการกางแขนและขาของเขาออกนั้น  
โมเมนตจะเพิ่มข้ึน  เนื่องจาก  MASS  เคลื่อนที่ออกหางจากจุดศูนยกลางการหมุน  จึงทําใหแรงการขับ
หมุนลดลง  เพราะเกิดการหนวงจึงทําใหการหมุนมีลักษณะเปนการลดอัตราเรงในทางตรงกันขาม  ถาเขา
หุบแขนและขาของเขาเขามายังจุดศูนยกลางการหมุนโมเมนตจะลดลง  เพราะเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลาง
การหมุนจึงทําใหแรงหนวยการหมุนลดลง  จึงทําใหเขาหมุนตัวดวยรอบสูงขึ้นในลักษณะเพิ่มอัตราเรง  ดัง
ไดกลาวในเรื่องนี้  ดังนี้ 

“AMASS  MOVING  RADICALLY  OUTWARD  ON  A  ROTATING  DISC  WILL  EXERT  
A  FORCE  ON  ITS  SURROUNDINGS  OPPOSITE  TO  ROTATING.  A  MASS  MOVING  
RADICALLY  INWARD  ON  A  ROTATING  DISC  WILL  EXERT  A  FORCE  ON  ITS  
SURROUNDINGS  IN  THE  DIRECTION  OF  ROTATION” 
ดังที่กลาวยกตัวอยางใหเห็นนี้เปรียบไดดังเชนการหมุนของโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอร  เกี่ยวกับการ
เปลี่ยนแปลงอัตราเรงของรอบการหมุนของโรเตอรใหญ  อยางไรก็ตาม  การเปลี่ยนแปลงอัตราเรง  ทั้งการ
เพิ่มและลดอัตราเรงของโรเตอรใหญเนื่องจาก  CARIOLES  FORCE  นั้นจะเปนการชดเชยซึ่งกันและกันจึง
ทําใหรอบการหมุนในภาพรวมของโรเตอรใหญจะหมุนอยูดวยรอบคงที่ขณะทําการบิน 

สรุปการเกิด  CARIOLES  FORCE  ข้ึนบนโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอร  ขณะบินไดเปน  ๒  
ลักษณะ 

๑. CARIOLES  FORCE  จะเกิดขึ้นเมื่อ  MASS  ของโรเตอรเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลางการ
หมุนและแรงนี้จะมีทิศทางไปในทางเดียวกับการหมุนของโรเตอร  จึงทําใหเกิดอัตราเรงในการหมุนของโร
เตอรใหญที่  RETREATING  BLADE   
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๒.  CARIOLES  FORCE  จะเกิดขึ้นเมื่อ  MASS  ของโรเตอรเคลื่อนที่ออกหางจากจุด
ศูนยกลางการหมุนและแรงนี้จะมีทิศทางตรงกันขามกับทิศทางการหมุนของโรเตอร  จึงทําใหเกิดการลด
อัตราเรงในการหมุนของโรเตอรใหญที่  ADVANCING  BLADE 

“ANY  ROTATING  MASS  WHICH  ALSO  HAS  A  VELOCITY  TOWARD  THE  
CENTER  OF  ROTATION  GENERATES  A  CARIOLES  FORCE  IN  THE  DIRECTION  OF  
ROTATION.  WHEN  THE  VELOCITY  IS  AWAY  FROM  THE  CENTER  OF  ROTATION , THE  
CARIOLES  FORCE  IS  OPPOSITE  ROTATION.  THE  FIRST  IS  AN  ACCELERATING  FORCE , 
THE  SECOND  A  DECELERATING  FORCE.” 

CARIOLES  EFFECT   หมายถึงการเกิดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ของกลบีใบพดั
ใหญ  เนื่องจากการเกิดการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  และลดอัตราเรง  (REACCELERATION)  
ของการหมุนการหมุนของโรเตอรใหญ 

ในการบังคับใหเฮลิคอปเตอรบินไปในทิศทางใดๆ นั้น  ผลจากการบังคับจะทําใหโรเตอรใหญ
เอียงไปในทิศทางนั้นๆ กลีบใบพัดใหญจะเกิดการกระพือทันทีเมื่อโรเตอรใหญเกิดการเอียงเพื่อเปนการ
กําจัดการไมสมดุลของแรงยกที่จะเกิดบนโรเตอรใหญ  ดังไดกลาวมาแลวในเร่ืองการไมสมดุลของแรงยก  
ผลของการกระพือของกลีบใบพัดจะทําใหกลีบใบพัดหมุนเคลื่อนที่ข้ึน – ลงอยูตลอดเวลาขณะทําการบิน  
จึงทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงของแรงการขับหมุนโรเตอร  (ANGULAR  MOMENTUM)  ทั้งการเพิ่มอัตรา
เรง และลดอัตราเรง  (CARIOLES  FORCE)  ดังไดกลาวมาแลว  ผลของ CARIOLES  FORCE  จึงทําให
กลีบใบพัดเกิดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ซึ่งมีทั้งการสายตัวตามทิศทางการหมุน  (LEADING)  
และการสายตัวทวนทิศทางการหมุน  (LAGGING)  โดยปกติแลวกลีบใบพัดจะเกิดการสายตัวตามทิศ
ทางการหมุนของโรเตอรที่ดาน  ADVANCING  BLADE  เพราะการหมุนของโรเตอรดานนี้เปนการหมุนดวย  
การลดอัตราเรง  (DECELERATION)  จึงทําใหกลีบใบพัดเกิดการ  LEADING  เพื่อเปนการเพิ่มอัตราเรง  
(ACCELERATION)  เปนการชดเชยรอบการหมุนของโรเตอรใหมีความเร็วรอบการหมุนคงที่  ในทางตรงกัน
ขามกลีบใบพัดจะเกิดการ  LAGGING  ที่ดาน  RETREATING  BLADE  เพราะการหมุนของโรเตอรที่ดาน
นี้เปนการหมุนดวยการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION)  จึงทําใหกลีบใบพัดเกิดการ  LAGGING  เพื่อ
เปนการลดอัตราเรง  (DECELERATION)  เพื่อเปนการชดเชยรอบการหมุนของโรเตอรใหมีความเร็วรอบ
การหมุนคงที่และเกิดการสมดุลของแรงการขับหมุนของโรเตอรขณะทําการบิน 

จากรูป  ๘๒  จะเห็นไดชัดเจนถึงการเกิดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING  ทั้ง  LEAD  และ  
LAG)  ของกลีบใบพัดโรเตอรใหญ  เนื่องจากผลของการเกิด  CARIOLES  FORCE  และ  CARIOLES  
EFFECT  บนโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรขณะทําการบิน  จากรูปวงกลมที่เปนรูปเสนประ  (DOTTED 
LINE)  แสดงใหเห็นรูปของโรเตอรใหญ  ขณะหมุนและยังไมมีการเอียงโรเตอรเปนวงกลม  A,B,C,D  ซึง่เปน
การจําลองภาพจากรูปที่  ๘๑  จะเห็นวาจุดศูนยกลางการหมุนอยูที่จุดๆ เดียวกันระหวางจุดศูนยกลางของ
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เพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  กับจุดศูนยกลางของจานโรเตอร  (ROTOR  DISC  OR  VIRTUAL  
AXIS)  กลีบใบพัดโรเตอรหมุนผานจุด  A,B,C  และ  D  ในเวลาเทากันและมีความเร็วปลายกลีบใบพัด
เทากัน  ซึ่งเปนไปตามกฎของ  THE  LAW  OF  CONSERVATION  OF  ANGULAR  MOMENTUM  รูป
วงกลม  เสนวงกลมสีดําทึบ  A’B’C’D  เปนรูปวงกลมที่แสดงใหเห็นขณะที่โรเตอรใหญเกิดการเอียงไป
ดานหนาและจะเห็นวาจุดศูนยกลางการหมุนของโรเตอร  (ROTOR  DISC  AXIS)  และจุดศูนยกลางเพลา
ขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  ไมอยูที่จุดเดียวกันโดยจุดศูนยกลางการหมุนของโรเตอร  (ROTOR  DISC  
AXIS)  เคลื่อนไปอยูหนาแตจุดศูนยกลางเพลาขับโรเตอร  (SHAFT  AXIS)  ไมไดเอียงไปดวย  เพราะกลีบ
ใบพัดซึ่งยึดติดกับดุมใบพัด  (HUB)  ซึ่งเคลื่อนที่เอียงไปพรอมกับใบพัด  จึงทําใหกลีบใบพัดหมุนผาน  จุด  
A’  ไปยัง  B’  จาก  C’  ไปยัง  D’  ในเวลาเทากันเพราะดุมใบพัดยึดติดกับเพลาขับโรเตอร  ดังนั้นการหมุน
ของกลีบใบพัด  จาก  B ไปยัง  B’  กลีบใบพัดจะเกิดการสายตัวไปขางหนาตามทิศทางการหมุน  (MOVED  
FORWARD)  ซึ่งเรียกวา  LADE  ตั้งแตการหมุนจากจุด  B’  ไปยัง  C’  จะเกิด  LEAD  แตการหมุนจากจุด  
C’  ไปยัง  D’  จะไมผานไปยังจุด  D  เพราะจุดศูนยกลางการหมุนเคลื่อนมาอยูดานหนาจากจุดเดิมจึงทําให
กลีบใบพัดหมุนไมผานจุด  D  และในชวงของการหมุนจากจุด  C’  ไป  D’  มีลักษณะเกิดอัตราเรงเพราะ  
MASS  ของโรเตอรบนกลีบใบพัดที่หมุนอยูดานหนามีระยะรัศมีมากที่สุด  หลังจุดการหมุนจากจุดดานหนา
คือ  C’  MASS  จะเริ่มเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลางการหมุนจึงทําใหการหมุนจากจุด  C’  ไปยัง  D’  เกิด
อัตราเรงเพิ่มข้ึน  (ACCELERATION)  ตามกฎของ  ANGULAR  MOMENTUM  จึงทําใหกลีบใบพัดมีการ
สายตัวทวนทิศทางการหมุน  (LAG)  เพื่อเปนการชดเชยกับอัตราเรงที่เพิ่มข้ึนของรอบการหมุนของโรเตอร  
ดังนั้นการหมุนของกลีบใบพัดจากจุด  C’  D’  ไปยัง  A’  จึงเปนการหมุนที่ทําใหกลีบใบพัดเกิดการ  LAG  
แตการหมุนจากจุด  A’  ซึ่งมีจุด  MASS  ของโรเตอรเคลื่อนที่เขาใกลจุดศูนยกลางการหมุนมากที่สุดตาม
หลักการหรือกฎของ  ANGULAR  MOMENTUM  จึงทําใหโรเตอรหมุนจาก  A  ไปยัง  B’  และ  C’  เกดิการ
ลดอัตราเรง  (DECELERATION)  จึงทําใหกลีบใบพัดเกิดการสายตัวไปตามทิศทางการหมุน  (LEAD)  ซึ่ง
เปนการเพิ่มอัตราเรงการเคลื่อนที่ของกลีบใบพัดเพื่อเปนการชดเชยรอบการหมุนของโรเตอรซึ่งเปนการลด
อัตราเรง  เพื่อทําใหรอบการหมุนของโรเตอรอยูในลักษณะสมดุลดวยแรงของการขับหมุนเพื่อใหรอบโรเตอร
คงที่อยูตลอดเวลาในภาพรวมของรอบการหมุนของโรเตอร 

สําหรับเฮลิคอปเตอรที่ใชโรเตอรแบบ  SEMI – RIGID  ซึ่งไมยอมใหกลีบใบพัดสายตัวทาง
ระนาบ  (HUNTING)  ไดทั้งการสายตัวตามทิศทางการหมุน  (LEAD)  และสายตัวทวนทิศทางการหมุน  
(LAG)  จะทําใหกลีบใบพัดเกิดการดัดงอ  (BENDING)  ไดเนื่องจากไดรับแรง  CARIOLES  FORCE  ซึ่ง
ทําใหเกิด  อัตราเรงเพิ่มข้ึนในรอบการหมุนคงที่  RETREATING  BLADE  และซีก  ADVANCING  BLADE  
เนื่องจากแรงที่เกิดขึ้นตามกฎของ  ANGULAR  MOMENTUM  ดังรูปแสดงในรูป  ๘๓  จะเห็นวาเกิด  
BENDING  MOMENT  ข้ึนบนกลีบใบพัดที่ดาน  B’  กับ  D’  เนื่องจากไมมีการสายตัวทางระนาบของกลีบ
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ใบพัดซึ่งไมเปนการดูดกลืนแรง  (ABSORBING)  ซึ่งจะเปนผลทําใหกลีบใบพัดเกิดการลาตัว  (FATIGUES)  
ไดงาย  อายุการใชงานจะสั้นลง  นอกจากนี้ยังจะสงผลถึงเพลาขับโรเตอรใหรับแรง  MOMENT  นี้ดวย 

สรุปการหมุนและแรงตางๆ ของโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรในขณะทําการบินไปในทิศทาง
ตางๆ ถาหากการบินไปขางหนาโรเตอรใหญจะถูกบังคับจากระบบบังคับการบินใหใหโรเตอรเอียงไป
ขางหนาจะทําใหโรเตอรมีลักษณะการทํางานดังตอไปนี้ 

๑.  จุดศูนยรวมของมวลน้ําหนักของโรเตอร  (MASS  OF  ROTOR)  เคลื่อนที่ไปขางหนา  ซึ่งมี
รัศมีจากจุดศูนยกลางของการหมุน  (ROTOR  DISC  AXIS)  มากกวาดานหลังจึงทําใหการหมุนจากจุด
ดานหนาไปยังดานซายของเฮลิคอปเตอรมีอัตราเรงเพิ่มข้ึน  (ACCELERATION)  เพราะ  MASS  ของโร
เตอรเร่ิมเคลื่อนที่เขาหาจุดศูนยกลางการหมุนจึงทําใหเกิดอัตราเรงเพิ่มข้ึนเปนไปตามกฎของ  ANGULAR  
MOMENTUM  จึงทําใหกลีบใบพัดที่หมุนจากดานหนาไปยังดานหลังเกิดการสายตัวในลักษณะทวนทิศ
ทางการหมุน  (LAG)  ซึ่งเปนการลดอัตราเรงในการเคลื่อนที่ของกลีบใบพัด  (DECELERATION)  เพื่อเปน
การชดเชยรอบการหมุนของโรเตอร  ซึ่งมีการหมุนดวยการเพิ่มอัตราเรง  (ACCELERATION) 

๒.  จุดศูนยรวมของมวลน้ําหนักของโรเตอร  (MASS  OF  ROTOR)  จะเคลื่อนที่เขาใกลจุด
ศูนยกลางการหมุน  (ROTOR  DISC  AXIS)  มากที่สุดที่ดานหลังของเฮลิคอปเตอร  จึงทําใหการหมุนจาก
ดานหลังไปยังดานขวาของ  ฮ.  ซึ่งเปนซีกการหมุนของกลีบใบพัดที่เรียกวา  ADVANCING  BLADE  และ
ไปยังดานหนาจะเปนการหมุนดวยการลดอัตราเรง  (REACCELERATION)  ซึ่งเปนไปตามกฎของ  
ANGULAR  MOMENTUM  ดังนั้นจึงทําใหกลีบใบพัดที่หมุนจากดานหลังไปยังดานหนาเกิดการสายตัว
ทางระนาบในลักษณะสายตามทิศทางการหมุน  (LEAD)  ซึ่งเปนการเพิ่มอัตราเรงในการเคลื่อนที่ในการ
หมุนของกลีบใบพัด  (ACCELERATION)  เพื่อเปนการชดเชยรอบการหมุนของโรเตอรที่หมุนดวยการลด
อัตราเรง  (DECELERATION) 

การสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ทั้ง  LEAD  และ  LAG  ของกลีบใบพัดใหญนั้นมีความ 
มุงหมายหลักดังนี้ 

๑.  ลดภาระกรรมที่จะทําใหเกิดการดัดงอ  (BENDING  MOMENT)  กับกลีบใบพัดซึ่งอาจทํา
ใหเกิดการลาตัว  (FATIGUE)  อาจถึงขั้นชํารุดไดทั้งยังทําใหกลีบใบพัดมีอายุในการใชงานสั้นลงทั้งยัง
สงผลภาระกรรมนี้ถึงเพลาขับโรเตอรดวย 

๒.  ทําใหเกิดสมดุลของรอบการหมุนของโรเตอรใหญทางดาน  ADVANCING  BLADE  และ  
RETREATING  BLADE  เนื่องจาก  CARIOLES  FORCES 

๓.  เพื่อกําจัดการไมสมดุลทางเรขาคณิต  (GEOMETRIC  UNBALANCE)  ของโรเตอรใหญ  
เนื่องจากการสายตัวทางระนาบของกลีบใบพัดของโรเตอรแบบ  FULLY  ARTICULATED  ROTOR  
เพื่อให  CG.  ของกลีบใบพัดและมุมระหวางกลีบใบพัดอยูในตําแหนงที่สมดุลกัน  (ดูรูปหนา  ๑๗  BELL  
HELICOPTER  AERODYNAMICS)   
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หมายเหตุ   โรเตอรแบบ  SEMI – RIGID  การที่กลีบใบพัดไมสามารถสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  
LEAD  และ  LAG  นั้น  การสมดุลทางเรขาคณิต  (GEOMETRIC  BALANCE)  เกิดขึ้นไดงาย  เนื่องจาก  
CG.  ของกลีบใบพัดจะเคลื่อนที่ออกจากตําแหนงเดิมขณะที่โรเตอรหมุนดวยอัตราเรง  (ACCELERATION)  
ที่ดาน  RETREATING  BLADE  จึงทําใหเกิดการ  LAG  ในขณะที่ดาน  ADVANCING  BLADE  หมนุดวย
การลดอัตราเรง  (DECELERATION)  ซึ่งทําใหเกิดการ  LEAD  ของกลีบใบพัด  เนื่องจากแรง  CARIOLES  
FORCES  จึงทําให  CG.  ของกลีบใบพัดไมอยูในแนวตรงอันเดียวกัน  ดังรูปที่แสดงใหเห็นในหนาที่  ๑๗ - 
๒๑  (BELL  HELICOPTER  AERODYNAMICS)  อยางไรก็ตามทางวิศวกรไดออกแบบใหโรเตอรแบบ 
SEMI – RIGID  แกไขการไมสมดุลทางเรขาคณิตนี้ไวแลวโดยใชชุดดุมใบพัด  (ROTOR  HUB)  ติดตั้งอยู
บนเพลาขับ  MAST  ในลักษณะแขวนกับเพลาขับซึ่งเรียกวา  UNDER SLINGING  เพื่อให  CG.  ของโร
เตอรคงที่อยูในแกนกลางของการหมุนตลอดเวลา  เพื่อเปนการชดเชยการไมสมดุลทางเรขาคณิตนี้ 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๖๑ 
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บทที่  ๔ 
ระบบบังคับการบินของเฮลิคอปเตอร 

(FLIGHT  CONTROL  SYSTEM) 
 

ระบบการบังคับการบินเปนระบบหนึ่งที่สําคัญอยางยิ่งของเฮลิคอปเตอร  เพราะการที่จะบังคับ
ใหเฮลิคอปเตอรบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดินสูอากาศ  และทําการบินไปในอากาศตามทิศทางตางๆ นั้นได
จะตองกระทําโดยนักบินที่ตองบังคับการบินตอระบบบังคับการบินของเฮลิคอปเตอร  ซึ่งโดยทั่วๆ ไปของ
ระบบบังคับการบินของเฮลิคอปเตอรจะมีอยู  ๓  ระบบ  ดังนี้ 

๑.  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  SYSTEM 
๒.  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM 
๓.  PEDALS  OR  RUDDER  OR  ANTI – TORQUE  CONTROL  SYSTEM 

๑.  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  SYSTEM    
หนาที่ของระบบ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  SYSTEM  นี้มีไวเพื่อการบังคับให

เฮลิคอปเตอรบินขึ้นลงในแนวดิ่ง  (VERTICAL  FLIGHT  CONTROL) 
สวนประกอบของระบบโดยทั่วๆ ไป  จะประกอบดวยคันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  

CONTROL  STICK  สองคันสําหรับนักบินที่หนึ่งและที่สองและจะตอเขากับคันสงตางๆ  (CONTROL  
TUBES)  และผานเขาไปยังกระบอกสูบไฮดรอลิกส  (POWER  CYLINDER  SERVO)  ซึ่งตอเขากับชุด  
SWASH  PLATE  หรือ  STAR  ASSAY  ถาเปนเฮลิคอปเตอรที่สรางจากบริษัท  BELL  จะเรียกชุดอุปกรณ
วา  SWASH  PLATE  ถาเปนเฮลิคอปเตอรที่สรางจากบริษัท  SIKORSKY  จะเรียกวา  STAR  ASSAY  ซึ่ง
กระทําหนาที่ถายทอดการบังคับเพื่อเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญ  ซึ่งติดตั้งอยูกับระบบโร
เตอรใหญใหเพิ่มข้ึนในกรณีที่ยกคันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ข้ึน  และมุม
ปะทะจะลดลงเมื่อกดคันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ลงนั้นก็คือ  การเพิ่ม  และ
ลดแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอรนั่นเอง 

การทํางานของระบบเมื่อนักบินยกคับบังคับ COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ขึ้น
หรือกดลง  การบังคับจะถูกถายทอดไปตามคันสงและเขาไปยังชุดกระบอกสูบไฮดรอลิกส  (POWER  
CYLINDER  SERVO)  ซ่ึงทําหนาที่ชวยผอนแรงในการบังคับสงไปยังชุด    SWASH  PLATE  หรือ  STAR  
ASSAY  เพื่อการถายทอดการบังคับขึ้นไปยังระบบโรเตอรใหญเพื่อเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของกลีบใบพัด
ใหญของเฮลิคอปเตอร  ถานักบินยกคันบังคับนี้ขึ้นจะทําใหมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญเพิ่มข้ึนเทาๆ กัน  
และเกิดขึ้นพรอมกันไมวาจะมีใบพัดใหญจํานวนกี่กลีบ  การเพิ่มมุมปะทะใหกับกลีบใบพัดใหญเปนการ
เพิ่มแรงยกใหกับเฮลิคอปเตอร  จึงทําใหเฮลิคอปเตอรบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดิน  และในทางตรงกันขาม  ถา
นักบินกดคันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ลง  มุมปะทะก็จะลดลงเทาๆ กันและ 
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รูปที่  ๖๓ 



87 

พรอมกันขอทุกกลีบใบพัดใหญ  ซึ่งจะเปนผลทําใหแรงยกลดลง  เฮลิคอปเตอรก็จะลอยตัวต่ําลงมาสูพื้นดิน  
อนึ่งคันบังคับ COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  นี้จะมีระบบควบคุมการทํางานของเครื่องยนต
ดวย  (THROTTLE)  จะติดตั้งอยูตรงสวนปลายสุดของคันบังคับ COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  
STICK  คันเร ง เพื่อควบคุมการทํางานของเครื่ องยนต   (THROTTLE)  นี้ส วนใหญจะเปนแบบ  
MOTORCYCLE  หรือ  TWIST  TWIST  GRIP  เพราะการควบคุมการทํางานของเครื่องยนตจะกระทําโดย
การหมุน  ถาหมุนบิดทวนเข็มนาฬิกา  เชน  รถมอเตอรไซดจะเปนการเรงรอบเครื่องยนตใหสูงขึ้น  สวนการ
บิดตามเข็มนาฬิกาจะเปนการลดรอบการทํางานของเครื่องยนตลง  ทั้งนี้เพราะขณะทําการบินเฮลิคอปเตอร
บางแบบที่ใชเครื่องยนตลูกสูบ  ถาหากยกคันบังคับ COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ขึ้น
หมายถึงเพิ่มมุมปะทะใหกับกลีบใบพัดใหญเพิ่มข้ึนจะทําใหเครื่องยนตที่ทํางานไดรับภาระกรรม  (LOAD)  
เพิ่มข้ึนดังนั้นรอบเครื่องยนตจะลดลงดังนั้นนักบินจะตองควบคุมรอบเครื่องยนตใหคงที่  โดยการเรงคัน
บังคับเครื่องยนต  (THROTTLE)  ใหสูงขึ้นเพื่อจะชดเชยมิใหรอบเครื่องยนตลดลงขณะเริ่มทําการบินจากสนาม
ซึ่งเหมาะกับนักบินที่จะบังคับรอบเครื่องยนตดวยการหมุนคันเรงแบบนี้  แตถาเปนเฮลิคอปเตอรใชเครื่องยนต
แกซเทอรไบน       จะมีการเรงคันเรงเครื่องยนตระบบ  THROTTLE  และยังมีการทํางานดวยการควบคุม
โดยลักษณะพิเศษมี สวิทชโกบเวอรเนอร  (GOVERNOR)  ควบคุมรอบเครื่องยนตดวยระบบควบคุมไฟฟา  
ดังนั้นระบบนี้จึงงายตอการบังคับและควบคุมรอบการทํางานของเครื่องยนตขณะทําการบิน  แตอยางไรก็
ตามระบบ  THROTTLE  ก็ยังคงทํางานรวมอยูตลอดเวลาในการควบคุมรอบเครื่องยนตขณะทําการบิน  
ขณะทําการควบคุมรอบเครื่องยนต  โดยการบิด  THROTTLE  ทวนหรือตามเข็มนาฬิกาจะสงผลของการ
บังคับไปยังชุดคันเรงนี้  FUEL  CONTROL  UNIT  ของเครื่องยนต  เพื่อควบคุมการทํางานของเครื่องยนต
ดวย  นอกจากระบบควบคุมการทํางานของเครื่องยนตแลวยังมีระบบการติดเครื่องยนต  (STARTER  
SWITCH)  ประกอบอยูสวนลางของ  THROTTLE  ดวยและเฮลิคอปเตอรบางแบบจะมีระบบติดเครื่องยนต
ติดตั้งไวที่คันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  ดวยเพื่องายตอการปฏิบัติงานของ
นักบินดวย  นอกจากที่กลาวมาแลวยัง 
ตองมีระบบไฟฟาบางระบบเขามาติดตั้งสวทิซควบคุมการทํางานอยูดวย  เชน  ระบบไฟลงสนาม  
(LANDING  LIGHT  SWITCH)  ระบบไฟคนหา  (SEARCH  LIGHT  SWITCH) 
๒.  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM   

หนาที่ของระบบ  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM  นี้มีไวเพื่อการบังคับใหเฮลิคอปเตอรบินไป
ในทิศทางระนาบ  HORIZONTAL  CONTROL  หรือ  LATERAL  FLIGHT  CONTROL  รวมทั้งการบินไต
และบินดําดวย  เพราะการทํางานของระบบนี้เปนการทํางานเพื่อบังคับทิศทางของแรงฉุด  (THRUST)  ของ
เฮลิคอปเตอรโดยการบังคับของนักบินโดยการเอียงแนวจานหมุนของใบพัดใหญ  (ROTOR  DISC)  หรือ  
TIP  PATH  PLANE  ในกรณีมองจากดานขางระนาบดังไดกลาวมาแลวในตอนตน  ถานักบินทําการดันคัน
บังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปในทิศทางใดๆ (สามารถกระทําได  ๓๖๐°)  เพื่อทําใหแนวจาน
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หมุนของกลีบใบพัดใหญ  (ROTOR  DISC)  เอียงไปตามทิศทางของการบังคับนั้นก็หมายถึงแรงฉุดที่เกิด
จากชุดโรเตอรจะไปตามทิศทางนั้นๆ จึงทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปตามทิศทางที่ถูกบังคับโดยนักบิน  
เพราะเมื่อนักบินดันคันบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปในทิศทางใด  ผลของการบังคับจะถูกถาน
ทอดไปตามคันสงและผาน  POWER  CYLINDER  SERVO  ดังไดกลาวมาแลววาเพื่อผอนแรงในการบงัคบั
ไปเอียงชุด  SWASH  PLATE  หรือ  STAR  ASSAY  เพื่อทําใหชุดโรเตอรใหญเอียงแนวจานหมุน  
(ROTOR  DISC)  ไปตามทิศทางที่นักบินดันคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไป  แตการทํางาน
ของระบบนี้จะเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญของชุดโรเตอรไมเทากัน  และไมเกิดขึ้นพรอมกัน                       

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๖๓ 
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ดังเชนระบบของ COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  STICK  เพราะระบบของ CYCLIC  CONTROL  
STICK  จะทํางานเพื่อเปล่ียนแปลงมุมปะทะและการเอียงแนวจานหมุนเปนไปดวยหลักการของไจโร  
(GYRO  SCOPIC  PRECESSION)  นั้นคือขณะทําการบังคับคันบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  จะ
เปนผลทําใหการบังคับถูกถายทอดไปทําการเอียงชุด  SWASH  PLATE  หรือ  STAR  ASSAY  เพื่อไปเอียง
แนวจานหมุนของโรเตอรใหญ  (ROTOR  DISC)  เพื่อบังคับทิศทางของแรงฉุด  (THRUST)  และทําการ
เปลี่ยนแปลงมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญดวย  จึงเปนไปตามกฎของ  GYRO  SCOPIC  PRECESSION  
ดังนั้นมุมตางๆ ที่เปลี่ยนแปลงไปจึงเกิดขึ้นไมพรอมกันและไมเทากันดวย  เนื่องจากเกิดการกระพือ  
(FLAPPING)  ของกลีบใบพัดใหญเพื่อเปนการแกการไมสมดุลของแรงยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  
ที่เกิดขึ้นบนกลีบใบพัดใหญดังไดกลาวมาแลวในตอนตนดังตัวอยางเชน 

ถาหากนักบินทําการบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดินและบินลอยตัวอยูกับที่ดวยการยก COLLECTIVE  
PITCH  CONTROL  ข้ึนมาเปนมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญ  ๑๒°  นั่นหมายถึงวามุมปะทะของกลีบ
ใบพัดใหญที่ทําการหมุนอยูใน  PLANE  OF  ROTATION  นั้นมีมุมปะทะของกลีบใบพัดเทากันหมดทุกใบ
ในทุกตําแหนงการหมุนและความเร็วของกลีบใบพัดจะเทากันดวย  เพราะถือวาถาเฮลิคอปเตอรอยูกบัที ่ ไม
เคลื่อนที่ไปในทิศใดๆ แลวจะมีความเร็วเปน  ๐  (ศูนย)  ซึ่งถือวาเทากับความเร็วลมสัมพัทธวิ่งเขาปะทะ
กลีบใบพัดมีคาเทากับ  ๐  ดังนั้นจึงไมเกิดการเปลี่ยนแปลงของความเร็วลมสัมพัทธบนกลีบใบพัดใหญของ
เฮลิคอปเตอรขณะบินลอยตัวอยูกับที่ในอากาศนั่นคือความเร็วลมสัมพัทธบนกลีบใบพัดใหญ  มีคาเทากัน  
มุมปะทะเทากัน  จึงไมเกิดการไมสมดุลของแรงยก  (DISSYMMETRY  OF  LIFT)  ข้ึนบนกลีบใบพัดใหญ
แตถาหากนักบินดันคันบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปในทิศทางใดๆ ผลของการบังคับจะทําให
ชุด SWASH  PLATE  หรือ  STAR  ASSAY  เอียงไปในทิศทางนั้นดวยซึ่งจะทําใหเอียงแนวจานหมุนของโร
เตอร  (ROTOR  DISC)  เอียงไปทางนั้นดวยซึ่งขณะเดียวกันก็จะทําใหเกิดการกระพือ  (FLAPPING)  ข้ึน
บนกลีบใบพัดใหญเพื่อเปลี่ยนแปลงมุมปะทะไปดวยแตการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะนี้จะเกิดขึ้นไมพรอมกัน
และไมเทากันดวย  สมมุติวาภายหลังการบังคับใหมีการเอียงแนวจานหมุนเกิดขึ้นและทําใหมุมปะทะกลีบ
ใบพัดใหญมีการเปลี่ยนแปลงมุมไป  ๖°  เพราะการเอียงและเกิดการกระพือของชุดโรเตอร  ดังนั้นมุมปะทะ
ที่เปลี่ยนไปจึงกลายเปนวาเดิมมุมปะทะมีอยูซาย – ขวา  หนาหลังหรือทุกๆ ทิศทางเทากันคือมุม  ๑๒°  
เมื่อเกิดการเปลี่ยนแปลงไป  ๖  องศา  ดังนั้นมุมที่แทจริงที่เกิดขึ้นขณะทําการเอียงคันบังคับนี้ถาหากนักบิน
ดัน CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปขางหนา  คือทาบิน  (FORWARD  FLIGHT)  หรือการบินไปขางหนา  
มุมกลีบใบพัดใหญที่หมุนอยูดานขวามือจะเปน  ๑๒° - ๖°  ซึ่งมีคาเทากับ  ๖°  แตพอกลีบใบพัดหมุนไป
ยังตําแหนงที่ดานหนาจะเปนมุม  ๑๒°  คงที่และกลีบใบพัดที่หมุนมาอยูตําแหนงดานซายจะมีคาเทากับ  
๑๒° +  ๖°  ซึ่งมีคาเทากับ  ๑๘°  แตพอมาหมุนอยูในตําแหนงดานหลัง  จะมีคาเทากับ  ๑๒°  คงที่  
ดังนั้นจะเห็นไดวาขณะเอียงคันบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปดานหนามุมปะทะที่เปลี่ยนแปลง
ไปเฉพาะดานกลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  (RETREATING  BLADE)  นั่นคือมุมปะทะดาน
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กลีบใบพัดที่หมุนทวนทิศทางลมสัมพัทธ  มีคา  ๖°  แตดานกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธมีคา  
๑๘°  ทั้งนี้เพราะเปนการแกการไมสมดุลของแรงยก  เพราะกลีบใบพัดที่หมุนตามทิศทางลมสัมพัทธจึง
ชดเชยดวยการลดและเพิ่มมุมปะทะดังกลาวเพื่อแกการไมสมดุลของแรงยกดังไดกลาวมาแลวในตอนตน 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๖๔ 
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สวนประกอบที่สําคัญของระบบที่ควรจะนํามากลาวถึง  ไดแก  ระบบไฮดรอลิค  (HYDRAULIC  
SYSTEM)  และระบบไฟฟาที่เกี่ยวของ  (ELECTRICAL  SYSTEM)  ทั้งนี้เพราะระบบบังคับการบินจําเปน
จะตองมีระบบไฮดรอลิคและไฟฟาเขามาเกี่ยวของรวมกันทํางานของระบบรวมทั้งกลไกตางๆ ดังนี้ 

FORCE  GRADIENT  เปนกระบอกสูบสปริง  จะตอเชื่อมกับระบบบังคับ  ดังนี้  และปลายอีก
ดานจะตอกับ  MAGNETIC BRAKE  ซึ่งทํางานดวยไฟฟา  อุปกรณทั้ง  ๒  อยางนี้  จะทํางานรวมกับระบบ
เสนอเพราะทําใหระบบบังคับนี้สมบูรณ  เชน 

FORCE  GRADIENT  มีความมุงหมายเพื่อทําใหเกิดแรงอันหนึ่งเพื่อทําใหนักบินเกิดความรูสึก
ในการบังคับการบินเกิดขึ้น  ขณะบังคับการบินซึ่งเปนไปตามธรรมชาติของมนุษยเรียกวา  ARTIFICIAL  
FEEL  แตเปนการกระทําของมนุษย  ที่ทําใหเกิดสภาพเชนนี้  เพื่อปองกันมิใหเกิดการบังคับที่เรียกวา  
OVER  CONTROL  เพราะอุปกรณนี้จะมีแรงดึงของสปริงอยูภายในจึงทําใหเกิดการรูสึกตอตานแรงของ
การบังคับข้ึน 

MAGNETIC  BRAKE  เปนอุปกรณไฟฟาและควบคุมดวยสวิทซ  (SWITCH)  ที่แผลสวิทซ
บังคับในหองนักบินและยังมี  SWITCH  ติดตั้งควบคุมอยูที่สวนปลายตอนบนของคันบังคับ  CYCLIC  
CONTROL  STICK  นี้  หนาที่ที่สําคัญของอุปกรณนี้ก็เพื่อคงตําแหนงของระบบบังคับการบินในกรณีนี้
นักบินตองการผอนคลายความตึงเครียด  นักบินจะผลักสวิทซ  FORCE  TRIM  SWITCH  ไปที่ตําแหนง  
“ON”  ตัว  MAGNETIC  BRAKE  จะทําการยึดตําแหนงของระบบบังคับการบินทันทีแมวาจะดันหรือบังคับ
ไปที่ใดๆ เมื่อปลอยมือออกจากคันบังคับ CYCLIC  CONTROL  STICK  หรือจะปลอยเทาออกจาก  
PEDALS  CONTROL  ระบบบังคับดังกลาวยังจะอยูคงที่ในตําแหนงนั้นๆ 
๓.  PEDALS  OR  RUDDER  OR  ANTI – TORQUE  CONTROL  SYSTEM   

ระบบบังคับการบินระบบนี้ เปนระบบบังคับที่มีไวเพื่อเปนการบังคับทิศทางการบินของ
เฮลิคอปเตอร  (DIRECTIONAL  FLIGHT  CONTROL)  และทําหนาที่ในการแกแรงบิด  (TORQUE)  อัน
เกิดจากการหมุนของโรเตอรใหญ  (MAIN ROTOR)  ในขณะเฮลิคอปเตอรทําการบิน 

สวนประกอบที่สําคัญของระบบสวนใหญจะคลายกับระบบของ  CYCLIC  CONTROL  STICK  
ซึ่งมี   PEDALS  CONTROL  หรือ  RUDDER  CONTROL  และมีสวนประกอบที่เปนคันสง  
(MECHANICAL  LINK GAGE)  ผานไปยังกระบอกสูบไฮดรอลิค  (POWER  CYLINDER  SERVO)  แลว
ตอดวยคันสงหรือเฮลิคอปเตอรบางแบบจะตอดวยการบังคับดวยลวดบังคับ  (CONTROL  CABLE)  ไปยัง
ชุดโรเตอรหางเพื่อถายทอดการบังคับไปเปลี่ยนแปลงมุมปะทะที่กลีบใบพัดหาง  (TAIL  ROTOR  
BLADES)  เพื่อเปนการเปลี่ยนแปลงแรงฉุดของโรเตอร 

การทํางานของระบบนี้เมื่อนักบินทําการบิน  นักบินจะใชเทาทั้งสองของนักบินไปบังคับที่  
PEDALS  CONTROL  ถานักบินทําการบังคับโดยการดัน PEDALS  CONTROL  ดานใดดานหนึ่งให
เคลื่อนที่ไปขางหนา  PEDAL  อีกดานหนึ่งจะเคลื่อนที่ถอยหลังนั่นหมายถึงเกิดการบังคับเกิดขึ้นเพื่อสงการ
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บังคับไปเปลี่ยนแปลงมุมปะทะใหกลีบใบพัดหาง  เพื่อเปนการเพิ่มหรือลดแรงฉุดของโรเตอรหางนั่นเอง  ถา
โรเตอรหางมีแรงฉุดมากกวาแรงบิดที่เกิดจากการหมุนของโรเตอรใหญ  เฮลิดอปเตอรจะเลี้ยวไปตาม
ทิศทางของแรงฉุดของโรเตอรหาง  แตถาแรงฉุดโรเตอรหางลดลง  เฮลิคอปเตอรจะเลี้ยวไปตามทิศทางของ
แรงปดที่เกิดจากการหมุนของโรเตอรใหญ  ดังตัวอยางเชน 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๖๕ 
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รูปที่  ๖๖ 

ขณะเฮลิคอปเตอรทําการบินลอยตัวขึ้นจากพื้นดินนักบินจะบังคับใหหัวของเฮลิคอปเตอรอยูใน
ทิศทางตรงตามที่นักบินตองการและเทานักบินจะพยายามบังคับใหหัวเฮลิคอปเตอรอยูในทิศทางที่ตองการ
แตถาหากนักบินตองการจะเลี้ยวไปทางซาย  นักบินจะตองดัน  PEDAL  CONTROL  ซายไปหนาและ
ขณะเดียวกัน  PEDAL  CONTROL  ขวาจะถอยมาหลังนั่นก็หมายถึงวานักบินตองการใหเกิดแรงฉุดหาง
มากกวาแรงบิดที่เกิดจากโรเตอรใหญ  (ในกรณีโรเตอรใหญหมุนทวนเข็มนาฬิกา)  ซึ่งก็เปนการเพิ่มมุม
ปะทะใหกับกลีบใบพัดหางจึงทําใหแรงฉุดเพิ่มขึ้นและชนะแรงบิดที่เกิดจากโรเตอรใหญ  จึงทําให
เฮลิคอปเตอรเลี้ยวไปทางซาย  ในทางตรงขาม  ถานักบินใชเทากับ  PEDAL  CONTROL ขวาไปหนา 
PEDAL  CONTROL  ซายจะถอยมาหลัง  ซึ่งจะเปนการลดมุมปะทะใหกับกลีบใบพัดหางซึ่งทําใหแรงฉุด
ลดลงและทําใหแรงบิดของโรเตอรใหญมากกวาแรงฉุดหางจึงทําใหเฮลิคอปเตอรเลี้ยวไปตามทิศทางของ
แรงบิดของโรเตอรใหญ  คือเลี้ยวขวานั่นเอง 
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หมายเหตุ   ระบบบังคับการบินของเฮลิคอปเตอรบางรุนหรือบางแบบ  อาจมีระบบรวมในระบบของการ
บังคับการบินเพิ่มข้ึนอีกเพื่อเพิ่มประสิทธิภาพในการบังคับการบินใหดีเพิ่มข้ึน  ดังเชนระบบบังคับการบิน
ของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH – IH , UH – IN , BELL  212  เปนตน  ซึ่งเปนเฮลิคอปเตอรซึ่งผลิตโดยบริษัท  
BELL  สหรัฐอเมริกา  มักจะมีระบบ  SYNCHRONIZED  ELEVATOR  เขามาตอรวมกับระบบของ 
SYNCHRONIZED  ELEVATOR  เพื่อเพิ่มประสิทธิภาพในการบังคับการบินทางหลัง – หลัง  (PORE – 
AFT  CONTROL)  ใหดีข้ึนและเปนการปรับระยะของ  CG.  ของเฮลิคอปเตอรใหอยูในชวงตําแหนงที่
ถูกตองขณะทําการบังคับการบินทางดานหนา – หลัง  ดังจะไดอธิบายในรายละเอียดตอไป  ซึ่ง
เฮลิคอปเตอรบางแบบหรือบางบริษัทจะไมตองตอระบบนี้เขารวมกับระบบของ  CYCLIC  CONTROL  
STICK  เพียงแตประกอบพื้นบังคับอันหนึ่งมีลักษณะเปนแพนอากาศที่ติดตั้งอยูกับที่แตจะตองทําการ
ปรับปรุงมุมปะทะหรือตําแหนงใหถูกตองเพื่อรักษาเสถียรภาพในการบังคับการบินทางหนา – หลังของ
เฮลิคอปเตอรพื้นบังคับนี้ถาเปนบริษัทของ  SIKORSKY  จะเรียกวา  STABILIZER  และจะติดตั้งไวตอน
ปลายของกรวยหางของเฮลิคอปเตอรจะติดตั้งแบบอยูกับที่  (FIXED  STABILIZER)  เชน  ฮ.๔  ก  หรือ
เรียกวา  S 58 T,  หรือ  CH – 53  เปนตน  ฯลฯ 

 
ระบบบังคับการบิน  ฮ.๖ 

๑.  ความมุงหมาย 
เพื่อใหรูและเขาใจถึงระบบตางๆ ของการบงัคับที่กระทํากับ  ฮ.  และมผีลอยางไรกับ  ฮ. 

๒.  ระบบบังคบัของ  ฮ.๖  ประกอบดวย 
๒.๑  COLLECTIVE  CONTROL 
๒.๑  CYCLIC  CONTROL 
๒.๓  ANTI – TORQUE  CONTROL 
๒.๔  SYNCHRONIZED  ELEVATOR  CONTROL 
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รูปที่  ๖๗ 

๓.  COLLECTIVE  CONTROL 
๓.๑ ระบบประกอบดวย  COLLECTIVE  STICK , JACK  SHAFT , PUSH – FULL  ROD  BELL  

CRANK  HYD. , POWER  CYLINDER  ซึ่งจะถายทอดการบังคับไปที่  SCISSORS & SLEEVE  
๓.๒   การทํางานของระบบนี้ส้ินสุดที่เปลี่ยนมุมปะทะของ  MAIN  ROTOR  BLADES  เปนผลให  ฮ.  

เคลื่อนที่ไดในแนวดิ่ง 
๓.๓   มี  IRREVERSIBLE  VALVE  ประกอบอยูกับ  HYD. POWER  CYLINDER  เพื่อปองกันการ

ไหลกลับของ  HYD.  ขณะทํางานและกักความอัด  HYD.  ไวเพื่อระบบ  HYD.  ขัดของ 
๓.๔   คับบังคับติดตั้งอยูดานซายมือของนักบนิทั้งสอง 
๓.๕  เมื่อคันบังคับอยูตําแหนงต่ําสุด  (FULL  DOWN)  มุมของ  MAIN  ROTOR  จะต่ําสุด  

(ประมาณ  ๘°)  และเมื่อยกคันบังคับข้ึนตําแหนงสูงสุด  มุมของ  MAIN  ROTOR  จะสูงสุด 
๓.๖   คันบังคับสามารถปรับให  ยกขึ้น – ลง  หนักเบาไดตามตองการดวย  TWIST  FRICTION  

LOCK  AND  ADJUSTING  SCREW 
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๓.๗   มีชุด  SWITCH  ติดตั้งอยูทีส่วนปลายดานบนของคันบงัคับ  คือ 
๓.๗.๑   STARTER  SWITCH 
๓.๗.๒   GOVERNOR  R.P.M.  IN ERASE  DECREASE  SWITCH 
๓.๗.๓   ENGINE  IDLE  RELEASE  SWITCH 
๓.๗.๔   LADING  LIGHT  SWITCH 
๓.๗.๕   SCARCE  LIGHT  SWITCH 
๓.๗.๖   ROTATING  GRIP  TYPE  THROTTLE 

๓.๘   มี  SPRING  LOADED  ยดึคันบังคับไมใหเคลื่อนที่เมือ่อยูที่พืน้ตําแหนงต่ําสุด 
๓.๙   สวนคนับังคับทางดานนักบนิที่สอง  มีชุด SWITCH  เพยีง 

๓.๙.๑   ROTATING  GRIP  TYPE  THROTTLE 
๓.๙.๒   STARTER  SWITCH 
๓.๙.๓   GOVERNOR  R.P.M.  IN ERASE  DECREASE  SWITCH  

๓.๑๐ การตรวจ - ปรับความฝดของคันบงัคับ 
๓.๑๐.๑ โดยใชกําลงัอดัของ  HYD.  ชวยโดย 

-  คันบงัคับอยูตําแหนงต่ําสุด 
-  คลายที่ปรับความฝดออกจนสุด 
-  ใช  SPRING  SCALE  ดึงใหแนวตั้งฉากตรงประมาณกึ่งกลางของ  ROTATING  

GRIP  TYPE  THROTTLE 
-  จะตองใชแรงดึงอานไดที่  SPRING  SCALE  ประมาณ  ๘ - ๑๐  ปอนด  

๓.๑๐.๓  โดยไมใชกําลัง  HYD.  ชวย 
-  ถอด  CONTROL  ROD  ดานที่ตอเขากบั  JACK  SHAFT  ออก 
-  คันบงัคับอยูตําแหนงต่ําสุด 
-  ใช  SPRING  SCALE  ดึงในแนวตั้งฉากตรงประมาณกี่งกลางของ ROTATING  

GRIP  TYPE  THROTTLE 
-  จะตองใชแรงดึงอานไดที่ SPRING  SCALE  ประมาณ  ๑๔ - ๑๖  ปอนด  
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รูปที่ ๖๗ 
 

๓.๑๑ การทาํงาน 
เมื่อคันบังคับถูกยกขึ้นหรือลดลง  การเคลื่อนที่จะผานไปตาม  CONTROL  ROD , BELL  

CRANK , POWER  CYLINDER , COLLECTIVE LEVER , SCISSORS & SLEEVE , CONTROL TUBE , 
STABILIZER  BAR , PITCH  CHANGE  LINK  AND  PITCH  HORN  ของ  MAIN  ROTOR  BLADES  
เพื่อเปลี่ยนแปลงมุมปะทะของ  MAIN  ROTOR  BLADES  ไปเทาๆ กันและพรอมกัน  กลาวคือเมื่อยกคัน
บังคับข้ึน  มุมปะทะของ MAIN  ROTOR  BLADES  เพิ่มข้ึน  แรงยกเพิ่มข้ึน  ฮ.  ก็จะลอยสูงขึ้น  ในทาง
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ตรงกันขามถากดคันบังคับลง  ฮ.  ก็จะลอยตัวต่ําลง  จึงกลาวไดวา  COLLECTIVE  CONTROL  เปน
ระบบบังคับให  ฮ.  ลอยตัวสูงขึ้น  หรือลอยต่ําลงโดยทั่วๆ ไปจะกลาววาบังคับ  ฮ.  ใหบินในแนวดิ่ง 
๔.  CYCLIC  CONTROL 

๔.๑ ระบบประกอบดวย  CYCLIC  STICK , PUSH – PULL  ROD , JACK  SHAFT , BELL  
CRANK , POWER  CYLINDER , FORCE  GRADIENT  AND  MAGNETIC  BRAKE 

๔.๒   คันบังคับติดตั้งอยูดานหนาของนักบินทั้งสอง 
๔.๓   การบังคับทางหนา – หลัง  และ  ซาย – ขวา  ทํางานไดโดยอิสระจากคันบังคับ  (CONTROL  

STICK)  ถึง  INTERMIXING  BELL  CRANK 
๔.๔   การเคลื่อนคันบังคับแตละครั้งจะเปนการเปลี่ยนแนวการหมุนของ  MAIN  ROTOR  BLADE  

ซึ่งถือวาเปนการเปลี่ยนทิศทางการเคลื่อนที่ของ  ฮ.  ดวย 
๔.๕   การเคลื่อนที่คันบังคับทางหนา  – หลัง   จะไปเปลี่ยนทาทางของ   SYNCHRONIZED  

ELEVATOR  ดวยเสมอ 
๔.๖  POWER  CYLINDER  มี  ๒  ตัว  รวมกันทํางานเพื่อชวยผอนแรงการบังคับและแรงดันกลับ

จากการทํางานของ  MAIN  ROTOR 
๔.๗  มี  FORCE  GRADIENTS  และ  MAGNETIC  BRAKES  อยางละ  ๒  ตัว  เพื่อชวยผอน

ความรูสึกของนักบินและชวยรักษาเสถียรภาพในการบังคับการบิน 
๔.๘  ที่บริเวณมือจับของคันบังคับจะมี  CONTROL  SWITCH 

 ๔.๘.๑   ดานนกับนิที ่ ๑  (CYCLIC  CONTROL  STICK) 
-  EXTERNAL  CARGO  RELEASE  SWITCH 
-  TRIGGER  TYPE  RADIO  SWITCH  (๓  ตําแหนง) 
-  ARMAMENT  FIRE  CONTROL  SWITCH   
-  HOIST  SWITCH 
-  FORCE  TRIM  SWITCH 

๔.๘.๒   ดานทีน่ักบินที ่ ๒  (CYCLIC  CONTROL  STICK) 
-  TRIGGER  TYPE  RADIO  SWITCH 
-  ARM. CONTROL  SWITCH 
-  FORCE  TRIM  SWITCH 
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รูปที่  ๖๙ 
๔.๙   การทาํงาน 

การบังคับระบบพื้นบังคับที่เปลี่ยนทิศทางการบินของ  ฮ.  คันบังคับเปลี่ยนไปทางไหน  ฮ.  ก็จะ
เคลื่อนไปทางนั้น  การบังคับจะเริ่มตนจากนักบินเคลื่อนคันบังคับ  จะถายทอดสงไปตาม  CONTROL  
TUBES , BELL – CRANKS , POWER  CYLINDER  และแขนของ  SWASH – PLATE  สวนที่อยูกับที่  
เพื่อบังคับ  SWASH – PLATE  สวนที่หมุนใหอยูในแนวที่ตองการบินถูกตองตลอดไป 
๕.  ANTI – TORQUE  CONTROL   (TAIL  ROTOR  CONTROL)  

๕.๑  ระบบประกอบดวย  (CONTROL  PEDALS , PEDAL  ADJUSTERS , HYD.POWER  
CYLINDER , FORCE  GRADIENT , MAGNETIC  BRAKE , QUADRANT AND  CABLES  CONTROL, 
PUSH  PULL  TUBE , BELL  CRANK)  

๕.๒ ทําหนาที่แกแรงบิดของ  MAIN  ROTOR  ใหหมดไปและชวยในการเลี้ยวหรือบังคับทิศทางการ
บิน  (DIRECTIONAL  CONTROL)  
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๕.๓ การทํางานของระบบ  PEDALS  CONTROL  หรือ  ANTI – TORQUE  CONTROL  ขณะที่  
CONTROL  PEDALS  อยูตําแหนงกึ่งกลาง  คือ  ทั้งสองขางอยูเทากัน  ถาการปรับระบบปรับไวถูกตอง  
แรงฉุดที่เกิดขึ้นจากโรเตอรหาง  จะเทากับแรงบิดที่เกิดขึ้นจากโรเตอรใหญ ถาเคลื่อน  CONTROL  PEDAL  
ขวาไปขางหนา  จะลดมุมปะทะที่โรเตอรหางแรงฉุดที่เกิดจะลดลง  และนอยกวาแรงบิดที่เกิดจากโรเตอร
ใหญ  จะเปนเหตุให  ฮ.  เกิดอาการเลี้ยวขวาในทางตรงกันขาม  ถาถีบ  PEDAL  CONTROL  ซายไป
ขางหนา  จะเปนการเพิ่มมุมปะทะของโรเตอรหาง  และเพิ่มแรงฉุด  เมื่อแรงฉุดโรเตอรหางมากกวาแรงบิด
ของโรเตอรใหญจะทําให  ฮ.  เลี้ยวซายจึงกลาวไดวา  การมีการบังคับที่ระบบ  CONTROL  PEDALS  จะ
ทําใหแรงฉุดที่โรเตอรหางเปลี่ยนแปลงไปตามที่ตองการเพื่อควบคุมทิศทางการบินและเปนการบังคับทิศ
ทางการบินดวย  (DIRECTIONAL  CONTROL)   
๖.  ELEVATOR  CONTROL  (SYN – CHRONIZED  ELEVATOR  CONTROL) 

๖.๑ ระบบประกอบดวย  ELEVATORS , CONTROL  TUBES , BELL  CRANK  AND  
ELEVATOR  HORN 

๖.๒   ติดตั้งอยูใกลสวนปลายของ  TAIL  BOOM 
๖.๓   ทํางานรวมกับ  CYCLIC  CONTROL  เมื่อเคลื่อน  CYCLIC  STICK  ไปทางหนา – หลัง  โดย

มี  CONTROL  TUBE  เชื่อมตอที่แนวดานหลังชุด  SWASH  PLATE  (สวนที่ไมหมุน)  โดยจะไปเปลี่ยน
ตําแหนงของ  ELEVATORS 

๖.๔  การทํางานของ  ELEVATORS  จะเพิ่มเสถียรภาพและขยายระยะ  C.G.  ของ  ฮ.  เปนผลให
การบังคับ  ฮ.  ไดดีข้ึน  ซึ่งเปนการรักษาเสถียรภาพในการบังคับการบินทางหนา – หลัง 

๖.๕  การทํางาน 
เมื่อ  CYCLIC  STICK  อยูตําแหนงกลางมุมปะทะของ  ELEVATORS  จะอยูตําแหนงต่ําสุด  ถา

เคลื่อน  CYCLIC  STICK  ไปขางหนามุมปะทะของ  ELEVATORS  จะเพิ่มข้ึนและแรงกดที่ดานบนจะเริ่ม
รักษาเสถียรภาพของ  ฮ.  ไมใหเปลี่ยนไป  ขณะเคลื่อนคันบังคับมาทางหลังมุมปะทะของ  ELEVATOR  จะ
อยูประมาณระหวางต่ําสุดและสูงสุดเพื่อแตงระยะ  C.G.  ใหอยูในตําแหนงที่เหมาะสมขณะบินไปทางขาง
หลัง  สรุปไดวาการเคลื่อน  CYCLIC  STICK  ทุกครั้ง  ELEVATOR  จะทํางานรวมอยูดวยเพื่อปรับแตง  
C.G.  ใหอยูในตําแหนงที่เหมาะสมเพื่อรักษาเสถียรภาพของ  ฮ.  ใหอยูในทาบินนั้นๆ ไดดียิ่งข้ึน  ทางหนา – 
หลัง 
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รูปที่  ๖๙ 
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การปรับ  COLLECTIVE  CONTROL  SYSTEM 
 

ทําการปรับระบบเมื่อไดติดตั้ง CONTROL STICK  ชุด  JACK  SHAFT , NON ADJUSTABLE  
CONTROL  TUBE  และ  BELL  CRANK  เรียบรอยแลว 

ยก  COLLECTIVE  CONTROL  SYSTEM  ข้ึนสุดจนชน  STOP  แลวยึดใหอยูกับที่ดวยตัว
ปรับความฝด  

ปรับ  CONTROL  TUBE  (14)  ใหพอดีกับชุดยึดของ  CONTROL  VALVE  LEVER  โดยให
ชุด  CYLINDER  เลื่อนขึ้นสูงสุดและ  CONTROL  VALVE  LEVER  อยูบนสุด  (VIEW  B  รูป  ๑๑ - ๑)  
แลวปรับ  ROD – END  ของ  CONTROL  TUBE  (14)  ใหส้ันเขา  ๑/๒ - ๕  แลวยึดใหเขากับ  VALVE  
ดวย  BOLT  WASHER  และ  NUT  ใหแนนแลวใส  COUNTER  PIN 

กด  COLLECTIVE  CONTROL  STICK  ลงต่ําสุดจนชน  STOP  และจัดตําแหนง  
COLLECTIVE  SLEEVE  LEVER  (๒๐)  จากจุดศูนยกลางของ  CAM  ROLLER  ถึงผิวหนาของ  
TRANSMISSION  ใหไดระยะ  ๒.๓๙ - ๒.๔๕  นิ้ว  (VIEW  A  รูป  ๑๑ - ๑) 

จัดให  CYLINDER  CONTROL  VALVE  LEVER  อยูในตําแหนงกลาง  (VIEW  B  รูป  ๑๑ - 
๑)  ใช  AUXILIARY  HYD.POWER  ถามีปรับ  CLEVIS  บน  TUBE (19)  ใหพอดีกับ  TRUNNION  
TRUNNION  บน  COLLECTIVE  SLEEVE  LEVER  แลวตอเขาดวยกัน 

ตรวจสอบดูวา  COLLECTIVE  CONTROL  เคลื่อนที่ไดคลองโดยไมตองใช  HYD.BOOST  
PRESSURE 

ตรวจสอบดูการเคลื่อนที่ของ  COLLECTIVE  PITCH  SLEEVE  (VIEW  A  รูป  ๑๑ - ๑)  
เคลื่อนที่ไดระยะทาง  ๑.๓๑  นิ้ว  โดยใช  HYD.BOOST  PRESSURE ตรวจสอบคามุมตํ่าสุดของ  MAIN  
ROTOR  8°  (± 1/2°)  โดยการวางเครื่องวัดมุมตามแนวขวางบนผิวนอกที่เรียบของ  GRIP  จับ  GRIP  
ใหไดระดับ  และตรวจสอบคามุมของ  GRIP  อีกขางหนึ่ง  ปรับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  ให
เทา ๆ กันจนไดคามุมรวม  ๑๖°  (± 1/2°) 
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รูปที่  ๗๒ 
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การปรับ  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM 
 

โยก  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM  ทั้งสองไปตามแนวขวางไปทางขวาสุด  หรือซายสุดจน
ชนแลวยึดไวที่จุดนั้นปรับ  TUBE  (๖  รูป  ๑๐ - ๑๑)  ใหยาวพอดีแลวตอเขาดวยกัน 

ดัน  CYCLIC  CONTROL  STICK  ทั้งสองไปหนาสุดและดึงมาหลังสุดจนชน  STOP  แลวยึด
ไวที่จุดนั้นปรับ  TUBE  (๗  รูป  ๑๐ - ๑๑)  ใหยาวพอดีแลวตอเขาดวยกัน 

ดึง  PILOT  CYCLIC  STICK  มาทางมุมหลังซายสุดแลวยึดไวที่จุดนั้น  เพื่อใหแขนของ  BELL  
CRANK  (20)  อยูในตําแหนงบนสุด  ดันลูกสูบของชุด  CYLINDER  ข้ึนทางดานบน  (๒๔)  และดึง  
LEVER  ของ  SERVO  LEVER  ใหอยูในตําแหนงบนสุด  (VIEW  รูป  ๑๐ - ๑๑)  ปรับ  TUBE  ใหยาวพอดี
กับรูของ  VALVE  LEVER  แลวปรับใหส้ันเขาอีก  ๓  รอบ  แลวยึดเขากับ  VALVE  LEVER  ดวย  BOLT  
WASHER  และ  NUT  ใส  WASHER  ขวางไวใตสลักและใตแปนและขันแนนดวยแรงบิดสูงสุด  ๒๕  นิ้ว – 
ปอนด  (สลักตองหมุนไดคลองตัว)  แลวใส  COUNTER  PIN 

ดึง  PILOT  CYCLIC  STICK  มาทางมุมหลังขวาสุดแลวยึดไวที่จุดนั้น  และปรับ  TUBE  
ปฏิบัติเชนเดียวกันกับขางตน  ยึด  TUBE  เขากับ  VALVE  LEVER  แลวขันแนนดวยแรงบดิสงูสดุ  ๒๕  นิว้ 
– ปอนด  ใส  COUNTER  PIN 

ประกอบ  CYCLIC  STICK  FIXTURE  หมายเลข  ๑๐๑๓๓๐  ที่  CO – PILOT  STICK 
(VIEW  B 11 – 11) 

จัดตําแหนง  SWASH  PLATE  ใหไดขนาดตามเกณฑที่ไดกําหนดไวในรูป  ๑๑ - ๑๒  และตั้ง  
SERVO  VALVE  LEVER  ใหอยูในตําแหนงกลางปรับ  CONTROL  TUBE  (๒๕  และ  ๓๐  รูป  ๑๐ - 
๑๑)  ใหพอดีแลวตอเขาดวยกัน  ใช  HYD.POWER  ถามี 

ตรวจดูแขนของ  LATERAL  MAGNETIC  BRAKE  อยูกึ่งกลางของระยะทางที่มันเคลื่อนที่และ
โดยที่  CYCLIC  STICK  อยูที่ตําแหนงกลาง  ปรับ  LINK  ที่  LATERAL  FORCE  GRADIENT (4)  ให
พอดีแลวตอเขาดวยกัน 

ถอด  RIGGING  FIXTURE  หมายเลข  T  101330  ออกจาก  CO – PILOT  CONTROL  
STICK  

ดัน  CYCLIC  STICK  ไปหนาสุดจนชน  STOP  แลวยึดไวกับที่  จัดใหแขนของ  FORE  AFT  
MAGNETIC  BRAKE  ไปยันที่  AFT  STOP  ปรับ  CLEVIS  ที่  FORE – AFT  FORCE  GRADIENT (9)  
ใหพอดีแลวคลาย  CLEVIS  FITTING  ออก  ๑/๒ - ๓  รอบ  แลวตอเขาดวยกัน 

ตรวจดูชุด  CONTROL  ทุกอันใหเคลื่อนที่สุดทางและคลองตัวกอนที่จะใชกําลังจาก  
HYD.BOOST  PRESSURE  แลวทําการตรวจสอบการเคลื่อนที่และการคลองตัวอีกครั้งดวยการใชกําลัง
จาก  HYD.BOOST  PRESSURE 
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ตรวจดูวา  BLANCE  SPRING  (VIEW  รูป  ๑๑ - ๑)  ไดเกี่ยวไวกับ  SPACER  ที่  ซึ่งสลักได
ใสผานทาง  SWASH  PLATE  CONTROL  HORN  เกี่ยวปลายลางของ  SPRING  เขากับรูที่เหมาะสม
ของ  BRACKET  เพื่อที่  SPRING  จะไดไมหยอนยาน  เมื่อ  SWASH  PLATE HORN  อยูในตําแหนงต่ํา
สุดทาย  ตามความตองการโดยการบินทดลอง 

ตรวจการยึดแนนความเรียบรอยและปลอดภัยของชิ้นสวนตางๆ  ในระบบ   CYCLIC  
CONTROL  ทั้งหมด 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๗๓ 
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การปรับ  TAIL  ROTOR  CONTROL  SYSTEM 
 

หมายเหตุ   ใหทําการปรับโดยไมใช  HYD.BOOST  PRESSURE  ปรับ  TAIL  ROTOR  PITCH  LINK  ให
ไดความยาวขั้นตน  ๕.๔๒  นิ้ว  โดยวัดระหวางศูนยกลางของ  BEARING  ถึง  CROSS  HEAD  หมายเลข  
๒๐๔ - ๐๐๑ - ๗๑๑  (รูป  ๑๑ - ๒๕)  ประกอบ  FIXED  TUBES  และ  LINKS  ทั้งหมดในชุด  TAIL  
ROTOR  CONTROL  รูป  ๑๑ - ๒๔ 
ขอควรระวัง   ตรวจดูใหแนใจวา  CROSS  HEAD  PITCH  CHANGE  LINK  และชิ้นสวนตางๆ ที่
เกี่ยวของไดมาประกอบตามภาพที่ไดแสดงไวในรูป  ๑๑ - ๒๕  มีหมายเลขชิ้นสวนที่ถูกตอง  ถาใชชิ้นสวนที่
ไมถูกตองมาประกอบ  แลวอาจจะทําใหเกิดการติดขัดขึ้นได 
หมายเหตุ   ความยาวตามขอกําหนดสําหรับ  PITCH  CHANGE  LINKS  เปนการปรับเร่ิมแรกอาจจะ
เปลี่ยนแปลงได  หลังจากตรวจสอบการทํางานของ  BLADE  TRACK  หรือเพื่อไดตําแหนงปกติของ  
PEDAL  ในการทํา  AUTOROTATIVE  LANDING  และทําการบินทางดานขางไดถูกตอง 

ใหประกอบแปนยึดบน  HOUSING  PAN  กอนที่จะดัน  PEDAL  ไปจนสุด  ดัน  PEDAL  เทา
ซายของ  PILOT  และ  CO –PILOT  ไปใหสุดปรับ  INTERCONNECT  TUBE  (๕  รูป  ๑๑ - ๒๔)  ให
พอดีแลวตอเขาดวยกัน 

ประกอบ  CONTROL  TUBE  (๑๖  รูป  ๑๑ - ๒๔)  ที่ตอนหนา  QUADRANT  และปรับ  
CABLE  QUADRANT  ใหมีระยะหางนอยที่สุดเพื่อใหตําแหนงที่ดันไปทางซายและทางขวาสุดเทาๆ กัน  
(VIEW  A  รูป  ๑๑ - ๒๔) 

ที่ชุด  CONTROL  ทางดานขวาของ  ๙๐°  GEAR  BOX  ถอดฝาครอบตัวเรือน  UPPER  
CABLE  SPEED  RIG  SPROCKET  GUARD  และโซออกจาก  SPROCKET  ตรวจดูวาแปนยึด  
SPROCKET  GUARD  และแหวนไดประกอบเขาที่เดิมแลว  หมุน  SPROCKET ไปตามทิศทางการหมุน
ของนาฬิกาจนสุดระยะทางเพื่อให  CONTROL  QUILL  อยูตําแหนงยื่นออกไปสุด 

ทําเครื่องหมายไวที่ซี่เฟองของ  SPROCKET  เฟองใดเฟองหนึ่งที่สะดวกดวยดินสอไข  และทํา
เครื่องหมายใหตรงกันไวที่  COVER  PAN  (VIEW  B  รูป  ๑๑ - ๒๔) 

โดยที่หมุน   SPROCKET  ไปตามทิศทางการหมุนของเข็มนาฬิกาจนสุดระยะทางแลว  ดัน  
PEDAL  ซายไปสุดจนชน  STOP  ดึงเสนลวดอันลางใหตึงพอที่จะทําให  SERVO  CYLINDER  
CONTROL  VALVE  เคลื่อนที่แลวคลองโซเขากับ  SPROCKET  และตอเขากับ  UPPER  SPEED  RIG 

ปรับความตึงของเสนลวดใหได  ๔๐ - ๖๐  ปอนด 
ดัน  PEDAL  ขางซายและขางขวาไปจนสุดระยะแลวตรวจสอบตําแหนงของซี่เฟองที่  

SPROCKET  ใหมอีกครั้ง  ซี่เฟองที่ขีดทําเครื่องหมายไวจะอยูหางกอนถึงจุดเดิม  ๒  ๑/๒ - ๓  ๑/๒  ที่  เมื่อ
ดัน  PEDAL  ขางซายไปสุดระยะ 
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บทที่  ๕ 
ระบบถายทอดกําลัง 

(POWER  TRAIN  OR  TRANSMISSION  SYSTEM) 
 

ระบบถายทอดกําลัง  (POWER  TRAIN  OR  TRANSMISSION  SYSTEM)  ของเฮลิคอปเตอร  มีหนาที่
หลักดังนี้ 

๑.  ถายทอดกําลังการขับหมุนจากหนวยกําลัง  หรือเครื่องยนตไปยังระบบโรเตอรใหเปนไป
อยางนุมนวล 

๒.  เปลี่ยนมุมการขับหมนุจากหนวยกาํลังหรือเครื่องยนตไปยังระบบโรเตอร 
๓.  ทดสอบการขับหมนุจากหนวยกําลงัหรือเครื่องยนตไปยังระบบโรเตอร 
สวนประกอบของระบบถายทอดกําลงัของ  ฮ.  โดยทัว่ๆ ไปจะประกอบดวยอุปกรณตางๆ ดังนี ้

๑.  เพลาขับหลัก  (MAIN  DRIVE  SHAFT)  จะทําหนาที่ถายทอดกําลังการขับหมุนจาก
เครื่องยนตไปยังระบบถายทอดกําลังในขั้นตอนแรก 

๒.  ครัทชและฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  (CLUTCH  &  FREE  WHEELING  UNIT)  เปนอุปกรณที่
เชื่อมและตัดการขับหมุนระหวางหนวยกําลังหรือเครื่องยนตไปยังระบบถายทอดกําลังและโรเตอร 

-  ขณะทํางานปกติ  คลัทช  จะเชื่อมการทํางานการขับหมุนจากหนวยกําลัง  หรือ
เครื่องยนตผานระบบถายทอดกําลังไปยังระบบโรเตอรใหเปนไปอยางนุมนวล 

-  ขณะเครื่องยนตเกิดขัดของ  หรือเสียขณะ  ฮ.  บินอยูในอากาศ  คลัทช  จะทํา
หนาที่เปนฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  (FREE  WHEELING  UNIT)  เพื่อตัดการทํางานของหนวยกําลัง  หรือเครื่องยนต  
(ENGINE)  ออกจากระบบโรเตอรส้ินเชิงโดยอัตโนมัติ  เพื่อให  ฮ.  สามารถบินออตโตโรเตชั่น  
(AUTOROTATION)  ลงสูพื้นดินไดโดยปลอดภัย  เชนเดียวกับการทํางานของฟรีรถจักยาน  ซึ่งนาใหโร
เตอรสามารถหมุนไดโดยอิสระโดยกําลังการขับหมุนของกระแสลม  (AERO  DYNAMICS  FORCES)  ซึ่ง
เรียกวาการหมุนในลักษณะกังหันลม  (WIND  MILLING)  ทําใหโรเตอรเกิดแรงยกและทําให  ฮ.  บินลงสู
พื้นดินดวยความปลอดภัย 

๓.  หีบเฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX  OR  MAIN  TRANSMISSION)  ทําหนาที่
หลัก  ๒  ประการ  ดังนี้ 

๓.๑  เปลีย่นมมุการขับหมุนจากหนวยกาํลังหรือเครื่องยนตไปยังระบบโรเตอร 
๓.๒  ทดสอบการขับหมนุจากหนวยกาํลังหรือเครื่องยนตไปยังระบบโรเตอร 

๔.  เพลาขับโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT)  ซึ่งทําหนาที่ถายทอดกําลัง
การขับหมุนจากหีบเฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX  OR  MAIN  TRANSMISSION)  ไปยังโรเตอรหาง  
(TAIL  ROTOR) 
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๕.  แทนยึดเพลาขับโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  SUPPORT  OR  
HANGER  BEARINGS)  ทําหนาที่เปนแทนยึดเพลาขับโรเตอรหางแตละตอนหรือแตละชวง  เพื่อใหเพลา
ขับหมุนดวยความนุมนวลและราบเรียบไปยังโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)      
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๗๔ 
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๖.  หีบเฟองทดตัวกลาง  (INTERMEDIATE  GEAR  BOX)  แตในเฮลิคอปเตอรบาง
บริษัทจะเรียกชื่อตามการเปลี่ยนมุมการขับหมุนไปยังโรเตอรหางเชน  ฮ.สรางโดยบริษัท  BELL  จะเรียกชื่อ
หีบเฟองทดตัวกลางนี้วา  42°  GEAR  BOX  เพราะเฟองทดตัวนี้  เปลี่ยนมุมการขับหมุนไปยังโรเตอรหาง  
42°  หีบเฟองทดตัวกลางนี้ใน  ฮ.ที่สรางบางบริษัทจะทําหนาที่เปลี่ยนมุมการขับหมุนและทดสอบการขับ
หมุนไปยังโรเตอรหางดวย  แต  ฮ.บางบริษัทจะใหทําหนาที่  เพียงแตเปลี่ยนมุมการขับหมุนเพียงอยางเดียว
และไมมีการทดสอบดวย 

๗.  หีบเฟองทดโรเตอรหาง  (TAIL ROTOR  GEAR  BOX)  จะทําหนาที่หลัก  ๒  
ประการ  คือ  เปลี่ยนมุมและทดรอบการขับหมุนไปยังโรเตอรหางดวย  สวนการเปลี่ยนมุมและการทดรอบ
ของ  ฮ.บางบริษัทจะไมเทากัน  เชน  ฮ.บริษัท  BELL  จะเปลี่ยนมุมการขับหมุนไปยังโรเตอรหาง  ๙๐°  
และทดรอบ  ๒.๖  รอบตอ  ๑  รอบการขับหมุนไปยังโรเตอรหาง  ฮ.บางบริษัทจะเปลี่ยนมุมและทดรอบไม
เทากันกับ  ฮ.บริษัทอ่ืนๆ 

 

ระบบถายทอดกําลังของ  ฮ. S-58T  จะประกอบดวย 
๑.  เพลาขับหลัก  (MAIN  DRIVE  SHAFT)  เปนเพลาขับที่ถายทอดกําลังการขับหมุนจาก

เครื่องยนต  โดยผานคลัทซและฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  (CLUTCH  &  FREE  WHEELING  UNIT)  เขาไปยังหีบ
เฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX  OR  MAIN  TRANSMISSION)   

๒.  คลัทซและฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  (CLUTCH  &  FREE  WHEELING  UNIT)  ถาเปน  ฮ.ที่ติดตั้ง
เครื่องยนตแฝดหรือเครื่องยนตคู  ๒  เครื่อง  (TWIN PAC  ENGINE)  คลัทซและฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  เปนแบบ  
SPRAG  CLUTCH  และจะติดตั้งอยูภายในของชุด  COMBINING  GEAR  BOX  ของเครื่องยนต  ติดตั้ง
อยูตอนทายของเครื่องยนตซึ่งจะถายทอดหรือตัดกําลังการขับหมุนผาน 
เพลาขับหลักไปยังหีบเฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX  OR  MAIN  TRANSMISSION)  เพื่อไปขับหมุน
ระบบโรเตอรตอไป 

๓.  หีบเฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX  OR  MAIN  TRANSMISSION)  จะทําหนาที่หลัก  
๒  ประการ  คือ  ทดสอบการขับหมุนและเปลี่ยนมุมการขับหมุนไปยังโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  และ
โรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)   

๔.  เพลาขับโรเตอรหางและแทนยึด  (TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  AND  SUPPORT  
BEARING)  ทําหนาที่ถายทอดการขับหมุนไปยังโรเตอรหางดวยความราบเรียบและนุมนวล 

๕.  หีบเฟองทดตัวกลาง  (INTERMEDIATE  GEAR  BOX)  ทําหนาที่เปลี่ยนมุมการขับหมุนไป
ยังโรเตอรหาง  ๔๕°  แตไมมีการทดสอบการขับหมุน 

๖.  หีบเฟองทดโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR  GEAR  BOX)  ทําหนาที่หลัก  ๒  ประการ  คือ  
เปลี่ยนมุมการขับหมุน  ๙๐°  ไปยังโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  และทดรอบการขับหมุน  ๑.๙๗ : ๑  ไป
ยังโรเตอรหาง 
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รูปที่  ๗๕ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๗๖ 
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รูปที่  ๗๗ 
 

๔. ระบบการถายทอดกําลงัของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH-1H 
ประกอบดวยอุปกรณดังนี ้
๑.  MAIN  DRIVE  SHAFT 
๒.  TRANSMISSION  ประกอบดวย  INPUT  QUILL  ซึ่งมีชุด  CLUTCH  AND  FREE  

WHEELING  UNIT  ประกอบอยูในชุดเดียวกันเพื่อใหยอมให  ROTOR  หมุนไดโดยอิสระดวยแรงลมใน
ระหวางการทํา  AUTO  ROTATION 

๓.  MAST 
๔.  TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT 
๕.  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  (42°  GEAR  BOX) 
๖.  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  (90°  GEAR  BOX) 

๑.  MAIN  DRIVE  SHAFT 
จะทําหนาที่ถายทอดกําลังจากเครื่องยนตสงไปยัง  TRANSMISSION  SHAFT  มีลักษณะเปน

ทอเหล็กกลวง  (TUBULAR  STEEL)  ซึ่งประกอบดวย  FLEXIBLE  SPLINTED  COUPLING  ทั้งสองขาง  
ขางหนึ่งตอเขากับเครื่องยนตที่  ENGINE  OUTPUT  SHAFT  A  ADAPTER  และอีกขางหนึ่งตอเขากับ  
TRANSMISSION  ที่  INPUT  DRIVE  QUILL  มี  COUPLING  CLAMP  ๒  ชุด  เปนแบบ  SPLIT  V-
BAND  TYPE  เพื่อใชยึด  ที่  FLEXIBLE  SPLINTED  COUPLING  ของ  SHAFT  นี้ทั้งสองขาง  ซึ่ง  ที่  
FLEXIBLE  SPLINTED  COUPLING  นี้สามารถออนตัวได  การออนตัวไดก็เพื่อที่จะใหความสะดวก  
(ACCOMMODATE)  ในการเคลื่อนที่ของ  TRANSMISSION , บน  PYLON  MOUNT  คือ  
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TRANSMISSION  จะเคลื่อนที่ไปขางหนา – หลังได  ซึ่งการเคลื่อนที่นี้  จะถูดกจํากัดไมใหเคลื่อนที่มาก
เกินไป  โดยมี  SPECIAL  MOUNT  หรือ  FIFTH  MOUNT  เปนตัวยึดอยู 

มี  SPRING  ใน  COUPLING  แตละขางเรียกวา  CENTERING  SPRING  เพื่อทําหนาที่รักษา
ให  S  HAFT  ตรง  ในระหวางการปฏิบัติงานและเพื่อชวยยึด  SHAFT  ใหอยูกับที่เมื่อทําการถอด  CLAMP  
ออกในระหวางทําการซอม 
๒.  TRANSMISSION 

 TRANSMISSION  ของ  UH – 1  ติดตั้งอยูทางดานหนาของเครื่องยนต  และตอกับเครื่องยนต
ดวย  MAIN  DRIVE  SHAFT  MAIN  TRANSMISSION  นี้ติดตั้งกับเฮลิคอปเตอร  โดยยึดกับ  PYLON  
ISOLATION  MOUNT  ซึ่ง  ISOLATION  MOUNT  นี้ประกอบ  MAIN PYLON  ISOLATION  MOUNT  
๔  ตัวยึดอยูที่มุมทั้ง  ๔  ของ  TRANSMISSION  SUPPORT  CASE  และมี  SPECIAL  ISOLATION  
MOUNT  ซึ่งเรียกวา  FIFTH  MOUNT  ซึ่งประกอบอยูกับ  FIFTH  MOUNT  BEAM  หรือ  SUPPORT  
BEAM  ISOLATION  MOUNT  นี้  จะทําหนาที่ชวยในการดูดกลืนหรือระงับอาการสั่นของเฮลิคอปเตอร  
(ABSORB  VIBRATIONS) 
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          รูปที่  ๗๘ 
 
 
 
 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๗๙ 
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MAIN  TRANSMISSION  นี้ทําหนาที่ในการเปลี่ยนทิศทางการขับ  และทดรอบเครื่องยนตเพื่อ
นําไปใชกับรอบ  ROTOR  ซึ่งการเปลี่ยนทิศทางการขับ  และการทดรอบนี้  กระทําโดย  SPIRAL  BEVEL  
GEAR  และ  PLANETARY  GEAR  ๒  ชุด 

๒.๑    MAIN  TRANSMISSION    มีหนาที ่
๑. ทดรอบเครื่องยนต  การขับหมุนจากเครื่องบินไปยังโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ใน

อัตราสวน  ๒๐  ตอ  ๑ 
๒.   เปลี่ยนมุมขับ  ๙๐° ไปยังโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  และโรเตอรหาง  (TAIL ROTOR) 
๓.   เปนที่ติดตั้งและขับชุดอุปกรณ  ๕  ชุด  คือ 

  ๑.  ROTOR  TACHOMETER  GENERATOR 
  ๒.  HYDRAULIC  PUM 
  ๓.  TRANSMISSION  OIL  PUM 
  ๔.  TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT 
  ๕.  MAIN  D.C.  GENERATOR 

๔. จัดเตรียมชุดอุปกรณที่สามารถทําการ  AUTO  ROTATION   
๒.๒  โครงสราง   (CONSTRUCTION  CASES) 

MAIN  TRANSMISSION  แบงออกเปน  ๕  สวน  คือ 
๑.   SUMP  CASE  สรางขึ้นจาก  MAGNESIUM  มีหนาที ่

๑.   บรรจุน้ํามนัหลอล่ืน 
๒.  ติดตั้งอุปกรณ  ๔  ชุด 

๑.  TAIL  ROTOR  DRIVE  QUILL   (REAR  OF  SUMP) 
๒.  OIL  PUMP   (BOTTOM) 
๓.  HYD.  PUMP   (RIGHT  HAND) 
๔.  MAIN  ROTOR  TACHOMETER  GENERATOR   (RIGHT  HAND) 

๒. SUPPORT  CASE   สรางขึ้นจาก  MAGNESIUM  ดานใตทั้ง  ๔  มุมของ  
TRANSMISSION  SUPPORT  CASE  ISOLATIONS  MOUNTS  ยึดอยูและดานใตขางหนามี  LIFT-
LINK  ซึ่งทําดวย  FORGED  SUPPORT  CASE  มี  FILLER  CAP  อยูทางดานขวามือเพื่อสําหรับบริการ
น้ํามันหลอล่ืน 
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รูปที่  ๘๐ 
 

 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๘๑ 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๘๒ 
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๓. MAIN  CASE   สรางขึน้จาก  MAGNESIUM  มีหนาที ่
๑. เปนที่ติดตั้ง  MAIN  INPUT  QUILL 
๒.   เปนที่ติดตั้ง  D.C.  GENERATOR 

๔.   RING GEAR CASE สรางขึ้นจาก  MAGNESIUM  มีไวเพื่อบรรจุชุด  STEEL- 
MACHINED  RING  GEAR  และ  PLANETARY  GEAR 

๕. TOP  CASE   สรางขึน้จาก  MAGNESIUM  มีหนาที ่
๑. รองรับและติดตั้ง  MAST  ASSEMBLY 
๒.   ติดตั้ง  ATMOSPHERIC  VENT 

๒.๓   เฟอง  (GEAR)  ตางๆ ภายใน  MAIN  TRANSMISSION  ภายใน   MAIN  TRANSMISSION  
ประกอบดวย  GEAR  ตางๆ พอจะแบงออกไดเปนชุดใหญๆ คือ 

๑.   SUN  GEAR  บางทีเรียกวา  SPUR  GEAR  เฟองนี้มี  ๒  ชุด  คือ  UPPER  SUN  GEAR  
AND  LOWER  SUN  GEAR  เฟองนี้จะประกอบอยูตรงกลางของเฟองอื่นๆ มีหนาที่ขับ  PLANETARY  
GEAR 

๒.   PLANETARY  GEAR  นี้จะมีชุด  ๒  ชุด  คือ  UPPER  PLANETARY  GEAR  AND  
LOWER  PLANETARY  GEAR  แตละชุดจะประกอบดวย  GEAR  ตัวเล็กๆ ชุดละ  ๘  ตัว  PLANETARY  
GEAR  จะรับแรงขับจาก  SUN  GEAR  และจะหมุนไปรอบๆ  RING  GEAR  อีกทีหนึ่ง 

๓.   RING  GEAR   เฟองนี้เปนวงกลมโต  ลอมโดยรอบชุด  PLANETARY  GEAR  และ  SUN  
GEAR  มีเฟองอยูดานใน  RING  GEAR  นี้ประกอบติดอยูกับ  TRANSMISSION  RING  GEAR  CASE  
มีหนาที่ยอมให  PLANETARY  GEAR  หมุนไปรอบๆ 

๔.   SPIRAL  BEVEL  GEAR   เฟองแบบนี้มีทั้งตัวเล็กและตัวใหญ  มีลักษณะเปนมุมเทลาด  
(SPIRAL)  ไปดานหนึ่ง  สวนมากเมื่อประกอบกับ  MAIN  TRANSMISSION  แลวจะหันดานเรียวเขาขาง
ใน  ทั้งนี้เพื่อใหเหมาะในการเปลี่ยนมุมขับ 
   
 
 
 
 
 
 
 
 



117 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๘๓ 
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๒.๔   การทาํงานของ  GEAR  ตางๆ ภายใน  TRANSMISSION 
๑. GEARS  และสวนประกอบตางๆ 

ภายใน  MAIN  TRANSMISSION  GEARS  และสวนประกอบตางๆ ที่เกี่ยวของกับการ
ทํางานดังตอไปนี้ 

๑.   MAIN  INPUT  DRIVE  QUILL 
๒.   SPIRAL  BEVEL  GEAR  QUILL 
๓.   OFF – SET  ACCESSORIES  DRIVE  GEAR 
๔.   SUMP  INPUT  QUILL 
๕.   TAIL  ROTOR  DRIVE  QUILL 
๖.   OIL  PUMP 
๗.   HYD.  PUMP 
๘.   MAIN  ROTOR  TACHOMETER – GENERATOR 
๙.   MAIN  D.C.  GENERATOR 

๑๐.   LOWER  SUN GEAR 
๑๑.   LOWER  PLANETARY  GEAR 
๑๒.   UPPER  SUN  GEAR 
๑๓.   UPPER  PLANETARY  GEAR 
๑๔.   MAST  DRIVING  ADAPTER 
๑๕.   MAIN  A/C  THRUST  BEARING 
๑๖.   MAST  ADAPTER  PLANATE  (CASE – CAP) 
๑๗.   MAST 
๑๘.   MAST  ALIGNMENT  BEARING 

๒.๕ การทาํงาน 
การทํางานของ  MAIN  TRANSMISSION  ประกอบดวยการหมุนขับของ  GEARS  และ

ชิ้นสวนตางๆ  ซึ่งการหมุนขับนี้แบงออกไดเปน  ๓  ทาง  คือ 
๑.  DRIVE  DOWN 
๒.  DRIVE  UP 

 การหมุนขับของ  MAIN  TRANSMISSION  นั้นไดรับการถายทอดกําลังมาจากเครื่องยนตโดย
ถายทอดผาน  MAIN  DRIVE  SHAFT  หรือ  SHORT  DRIVE  SHAFT  และถายทอดไปยัง  INPUT  
DRIVE  QUILL  และจาก  INPUT  DRIVE  QUILL  จะไปหมุนขับ  GEARS  และสวนตางๆ  ดังนี้  (ดูรูป
ประกอบ) 
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DRIVE  DOWN 
INPUT  DRIVE  QUILL  (1)  จะไปหมุนขับ  SPIRAL  BEVEL  QUILL  (2)  SPIRAL  BEVEL  

QUILL  GEAR  จะไปหมุนขับ  OFF – SET  ACCESSORIES  DRIVE  GEAR  (3)  OFF- SET  
ACCESSORIES  DRIVE  GEAR  จะไปหมุนขับ  SUMP  INPUT  QUILL  (4)  และ  SUMP  INPUT  
QUILL  จะไปหมุนขับ  FOUR  ACCESSORIES  GEARS  ใน  SUMP  คือ 

-   TAIL  ROTOR  DRIVE  QUILL  (5) 
-   OIL  PUMP  (6) 
-   HYD.  PUMP  (7) 
- MAIN  ROTOR  TACHOMETER – GENERATOR  (8) 

DRIVE  UP 
MAIN  INPUT  DRIVE  QUILL  จะไปหมุนขับ  SPIRAL  BEVEL  QUILL  และไปหมุนขับ  

NO. 2  MAIN  DRIVE  QUILL  ซึ่งใชขับ  MAIN  D.C.  GENERATOR  (9)  และจะไปหมุนขับ  LOWER  
SUN GEAR  (10)  LOWER  SUN GEAR  จะไปหมุนขับ  LOWER  PLANETARY  GEAR  (11)  LOWER  
PLANETARY  GEAR  จะไปหมุนขับ  UPPER  SUN  GEAR  (12)  UPPER  SUN  GEAR  จะไปหมุนขับ  
UPPER  PLANETARY  GEAR  (13) UPPER  PLANETARY  GEAR  จะไปหมุนขับ  MAST  DRIVING  
ADAPTER  (14) จะไปหมุนขับ  MAST  (17)  อีกตอไปซ่ึง  MAST  หมุนผาน  MAIN  A/C  THRUST  
BEARING  (15)  MAST  ADAPTER  PLATE  CASE – CAP  (16)  MAST  ALIGNMENT  BEARING  
(18) 
3.  MAST 

MAIN  ROTOR  MAST  ASSEMBLY  ของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH – 1H  นี้โดยทั่วๆ ไปมัก
เรียกกันสั้นๆ วา  MAST  นี้หมายความถึงเพลาขับของ  ROTOR  BLADES  ซึ่งมีลักษณะเปนทอเหล็ก
กลวง  (HOLLOW  TUBULAR  STEEL  SHAFT)  มีชิ้นเดียวสวมอยูตอนบนของ  TRANSMISSION  
ในทางตั้ง  (VERTICAL)  โดยมี  BEARING  ตัวรองรับ  (SUPPORT)  อยู 

MAST  DRIVING  SPLINE  เชื่อมกับ  TRANSMISSION  UPPER  STAGE  PLANETARY  
GEAR , MAST  จะมีทิศทางการหมุนทวนเข็มนาฬิกา  (COUNTER  CLOCKWISE  ROTATION)  โดย
มองจากขางบนลงมาลาง  SPLINE  อันบน  (UPPER  SPLINE)  ของ  MAST  ที่สําหรับติดตั้งโรเตอรใหญ
และชุดบังคับ  (MAIN  ROTOR  AND  CONTROL  SYSTEM)  UPPER  BEARING  ASSEMBLY  ไดรับ
การหลอล่ืนจาก  OIL  JET  NO.8  โดยผานทอทางจากดานนอก 
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ขอควรจํา 
SPLINED  AREA  หมายเลข  ๒,๓  และ  ๔  เปน  MASTER  SPLINE  ใหทําการตรวจ

ประจําวัน  (DAILY  INSPECTION)  ดวยสายตารอยเจาะ  (DENT)  ตองสึกไมเกิน  ๐.๐๑๐  นิ้ว  และใหใช  
INDIAN  STONE  ขัดออก 

๒.๒.๔   การตรวจ  INSPECTION – MAIN  ROTOR  MAST 
-   ตรวจการชํารุดเสียหายบนพื้นผวิดานนอก  (EXPORT  SURFACE)  ของ  

MAST 
-   การผุกรอน  (CORROSION)  และรอยเจาะ  (NICK)  รอยบุบเวา  (DENT)  

รอยขีดขวนสึกตองไมเกนิ  ๐.๐๑๐  นิว้  จึงยอมใหใชได   
-   รอยราว  (CRACKS)  จะใชตอไปไมไดเลย 

๔.  TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT 
มีหนาที่ถายทอดกําลังจาก  MAIN  TRANSMISSION  ไปยัง  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  

(42°  GEAR  BOX)  และจาก  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  ไปยัง  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  
(90°  GEAR  BOX)  เพื่อไปหมุนโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR) 

TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  ของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH-1H  นี้ประกอบขึ้นดวย  SHAFT  
จํานวน  ๖  ทอน  สรางดวยอลูมินั่มเจืออาบผิวดวย  OXIDE  (CONSTRUCTED  OF  ANODIZED  
ALUMINUM  ALLOY)  มีรูปลักษณะเปนทอ  (TUBULAR  IN  SHAFES)  และมี  CUR VIC  COUPLING  
ย้ําติดอยูดวย  RIVET  ที่ปลาย  SHAFT  แตละขาง , แตละทอนตอกันเขากับ  HANGER  BEARING  
ASSEMBLIES  และปลาย  SHAFT  ขางใดที่ติดกับ  GEAR  BOX  จะยึดติดกับ  GEAR  BOX  DRIVE  
QUILL  ซึ่งการยึดของ  SHAFT  เขากับ HANGER  BEARING  ASSEMBLIES  AND  GEAR  BOX  
QUILL  นี้จะยึดดวย  “V”  BAND  CLAMPS. 

SHAFT  แตละทอนซึ่งไมไดสมดุล  (UNBALANCE)  จะตองทํา  STATIC  BALANCE  โดยการ
ใชแผนโลหะ  (METAL  STRIP)  ติดอยูบนผิวดานนอกของ  SHAFT  ประมาณกึ่งกลาง  นอกจากนี้ยังมี  
IDENTIFICATION  PLATE  ซึ่งเปนแผนปายแสดงรายละเอียด  เชน  PART  และ  SERIAL  NUMBER  
ตามปกติแผนโลหะ  (METAL  STRIP)  จะติดไวกับ  IDENTIFICATION  PLATE  โดยเรียงตอกันไปจาก
ซายไปขวา  ตามจํานวนที่จําเปนตามตองการถาแผนโลหะอันใดที่ถอดออกจะตองทําการ  STAMP  ไวเพื่อ
แสดงวาไมไดหลุดออกไปเอง  และแสดงถึงวาไดผานการตรวจสอบแลว  ในการประกอบ  SHAFT  เขากับ
เฮลิคอปเตอร  โดยปกติจะตองหันดาน  IDENTIFICATION  PLATE  ไปทางดานหัวของลําตัวเสมอ 

HANGER  BEARING  ASSEMBLIES   มีดวยกัน  ๔  ชุด  เพื่อใชในการประกอบ  TAIL  
ROTOR  DRIVE  SHAFT  แตละชุดประกอบดวย  COUPLING  ๒  อัน  โดยขางหนึ่งเปน  FLEXIBLE  
COUPLING  สามารถออนตัวไดและอีกดานหนึ่งแข็งตัว  (RIGID COUPLING)   
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๔.๒.๕   TAIL  DRIVE  SHAFT 

 TAIL  DRIVE  SHAFT  มีลักษณะเปนทอกลมกลวงเหมือน  MAIN  DRIVE  
SHAFT , ตอออกจากดานหลังตอนลางของ  MAIN  GEAR  BOX  ที่  OUT – PUT  QUILL  (จะมีจํานวนกี่
อันแลวแตความเหมาะสมของเฮลิคอปเตอร  แตละแบบ , ชวงทอระหวางอันจะมี  COUPLING  เปน
ตัวเชื่อมตัว , เพื่อลดการสั่นและปรับการไดแนวของแตละดับ)  ไปยัง  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  
และ  TAIL  GEAR  BOX  ตามลําดับ  (ดูรูป  ๗๘  หนา  ๑๐๗) 
๕.  INTERMEDIATE  GEAR  BOX   (42°  GEAR  BOX  (ดูรูปที่  ๘๐)) 

INTERMEDIATE  GEAR  BOX  ติดตั้งอยูบน  TAIL  BOOM  ที่ฐานของ  VERTICAL  FIN  ทํา
หนาที่เปลี่ยนมุมขับประมาณ  ๔๒°  แตละขางของ  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  ทั้ง  INPUT  และ  
OUTPUT  QUILL  จะประกอบดวย  FLEXIBLE  COUPLING  สําหรับประกอบ  TAIL  ROTOR  DRIVE  
SHAFT  INTERMEDIATE  GEAR  BOX  นี้  ทําหนาที่เพียงแตเปลี่ยนมุมขับเทานั้นไมมีการทดรอบ  (NO  
REDUCTION  GEAR)  หรือไมมีการเปลี่ยนความเร็วในการหมุนขับ  (NO  SPEED  CHANG)  กลาวคือ
การหมุนขับของเพียงจะมีอัตราสวน  ๑  ตอ  ๑  (PROVIDE  A  GEAR  RATIO  OF  1:1) 
INTERMEDIATE  GEAR  BOX  นี้ประกอบดวย 

-   ตัวเรือน  GEAR  BOX  (CASE) 
-   IN  PUT  QUILL 
-   OUT  PUT  QUILL 
-   OIL  FILLER CAP 
-   BREATHER  VENT 
-   LEVEL  SIGHT  GAGE 
-   MAGNETIC  DRAIN  PLUGS  (CHIP  DETECTOR) 

๖.  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX   (90°  GEAR  BOX  (ดูรูปที่  ๘๑)) 
TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  นี้ติดตั้งอยูตอนบนสุดของ  TAIL  BOOM  VERTICAL  FIN  ทํา

หนาที่เปลี่ยนมุมขับ  ๙๐°  และมีเฟองทดรอบระหวาง  INPUT  DRIVE  SHAFT  และ  OUTPUT  SHAFT  
(SHAFT  ที่  TAIL  ROTOR  ติดตั้งอยู)  ในอัตราสวน  ๒.๖  ตอ  ๑  (PROVIDES  A  GEAR  
REDUCTION  RATIO  2.6 : 1)  นอกจากนี้ยังเปนตัวเรือนของชุดกลไกปรับมุม  TAIL  ROTOR  BLADE  
ออกดวย 

(HOUSE  THE  PITCH-CHANGE  MECHANISM)  INPUT  QUILL  FLEXIBLE  
COUPLING  ซึ่งมีไวประกอบกับ  DRIVE  SHAFT 
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รูปที่  ๘๔ 
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TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  นี้ประกอบดวย 
-   ตัวเรือน  GEAR  BOX  (CASE) 
-   INPUT  GEAR  QUILL 
-   OUTPUT  GEAR  QUILL 
-   OIL  FILLER  CAP  (WITH  VENT) 
-   OIL  LEVEL  SIGHT  GAGE 
-   MAGNETIC  DRAIN  PLUG  (CHIP  DETECTOR) 

หมายเหต ุ  หลังจากไดทําการทดรอบใน  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  (90°  GEAR  BOX)  แลว  TAIL  
ROTOR  จะหมุนที ่ ๐,๒๕  ของรอบเครื่องยนต  (TAIL  ROTOR  TURNS  AT  0.25  ENGINE  RPM.)  
(HOUSE  THE  PITCH – CHANGE  MECHANISM)  ที่  INPUT  QUILL  มี  FLEXIBLE  COUPLING  มี
ใชประกอบกบั  DRIVE  SHAFT 

TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  นี้ประกอบดวย 
-   ตัวเรือน  GEAR  BOX  (CASE) 
-   INPUT  GEAR  QUILL 
-   OUTPUT  GEAR  QUILL 
-   OIL  FILLER  CAP  (พรอมดวย  VENT) 
-   OIL  LEVEL  SIGHT  GAGE 
-   MAGNETIC  DRAIN  PLUG  (CHIP  DETECTOR) 

หมายเหต ุ  หลังจากไดทําการทดรอบใน  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  (90°  GEAR  BOX)  TAIL  
ROTOR 

-  จะหมนุที่  0.25  ของรอบเครื่องยนต  (TAIL  ROTOR  TURNS  AT  0.25  
ENGINE  RPM.) 
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ระบบหลอลื่นของ  TRANSMISSION  OIL  SYSTEM 
(TRANSMISSION  OIL  SYSTEM) 

 
ระบบหลอล่ืนของ  TRANSMISSION  ในเฮลิคอปเตอรแบบ  UH-1H  เปนแบบ  SELF  

CONTAINED  WET  SUMP  TYPE  มีระบบแยกเปนอิสระไมเกี่ยวกับระบบหลอล่ืนของเครื่องยนตเวนแต  
OIL  COOLER  ของระบบหลอล่ืนทั้งสอง  ติดตั้งอยูเคียงขางกันและใช  BLOWER  อันเดียวกัน  สูบหลอ
ล่ืน  (OIL  PUMP)  เปนแบบ  GEAR  DRIVEN  PUMP  ซึ่งถูกขับโดยเฟอง  (GEARS)  MAIN  
TRANSMISSION  จะสูบหลอล่ืนจาก  TRANSMISSION  SUMP  ผานตะแกรงกรองตัวใน  INTERNAL  
OIL  FILTER  ซึ่งผานชองทางภายใน  INTERNAL  PASSAGE  และทอทางดานนอก  EXTERNAL  
LINES  หลอล่ืนที่มีอุณหภูมิสูงกวา  ๗๑°  จะถูกแยกโดย  THERMAL  VALVE  หรือ  OIL  COOLER  BY  
PASS  VALVE  ใหผานการระบายความรอนจาก  OIL  COOLER  สําหรับหลอล่ืนที่มีอุณหภูมินอยกวา  
หรือหลอล่ืนที่ไดรับการระบายความรอนแลว  ก็จะถูกสงผานตะแกรงกรองภายนอก   (EXTERNAL  
FILTER)  ไปยังชุด  MAIN  FOLD  TRANSMISSION  MAIN  CASE  อีกตอไป  ชุด  MANIFOLD  นี้
ประกอบดวย  RELIEF  VALVE  และหลอล่ืนจะถูกจายไปหลอล่ืนจุดตางๆ โดยหัวฉีด  (OIL  JETS)  และ
ชองทางภายใน  (INTERNAL  PASSAGE)  เพื่อไปทําการหลอล่ืน  รองล่ืน  BEARING  และเฟอง  GEARS  
ตางๆ ภายใน  TRANSMISSION  ซึ่งเมื่อทําการหลอล่ืนแลว  หลอล่ืนเหลานี้ก็จะไหลออกมา  DRAINS  
กลับมายัง  SUMP  อีก 

ระบบหลอล่ืนของ  TRANSMISSION  นี้มีการระบายความรอนโดย  EXTERNAL  RADIATOR  
TYPE  OIL  COOLER – ซึ่งจะควบคุมอุณหภูมิของหลอล่ืนใหถูกตอง  OIL  COOLER  จะมี  OIL  
COOLER  FAN  เปนแบบ  TURBO  BLOWER  TYPE  และขับโดย  BLEED  AIR  ที่ไดจากเครื่องยนต  
OIL  COOLER  FAN  จะปฏิบัติงานตอเนื่องกัน  ตราบที่เครื่องยนตยังปฏิบัติงานอยูจากที่กลาวมาแลวจะ
เห็นวา  ระบบหลอล่ืนของ  TRANSMISSION  ประกอบดวย 

- PUMP 
- INTERNAL  FILTER 
- EXTERNAL  FILTER 
- PRESSURE  RELIEF  VALVE 
- OIL  COOLER  BY  PASS  VALVE  (THERMAL  VALVE) 
- OIL  COOLER 
- INTERNAL  PASSAGE 
- EXTERNAL  LINES 
- OIL  JETS 



126 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๘๖ 
 

PUMP   เปนแบบ  GEAR  DRIVEN  PUMP  ขับโดยเฟอง  (GEARS)  จาก  TRANSMISSION  
ติดตั้งอยูดานลางของ  SUMP  CASE  ทําหนาที่สูบหลอล่ืนจาก TRANSMISSION  SUMP  ใหหมุนเวียน
ไปใชงานในระบบ 

INTERNAL  OIL  FILTER  หรือบางทีเรียกวา  TRANSMISSION  PRIMARY  OIL  FILTER  
ติดตั้งอยูมุมหลังดานขวาบน  SUMP  CASE  ประกอบดวย  WAFER – DISC  SCREENS  ซึ่งเปนแผน
กรองกลมบางๆ  วางซอนๆ กันทําหนาที่กรองหลอล่ืนที่ถูกสูบออกมาจาก  SUMP  เพื่อไปใชงานตอไป  ที่
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ตะแกรงกรองนี้จะมี  BYPASS  VALVE  เพื่อยอมใหหลอล่ืนไหลไปใชงานไดเลยเมื่อแผนกรองเกิดอุดตัน  
ตะแกรงกรอง  (FILTER)  นี้ติดตั้งอยูใน  SUMP  CASE  มีทอทางเขาและทอทางออกของตะแกรงกรองอยู
ภายใน  SUMP  และมี  SCUPPER  อยูบน  SUMP  CASE  ซึ่งติดตั้งอยูต่ํากวาแผนยึด  ตะแกรงกรองนี้  
SCUPPER  นี้ตอกับทอระบาย  (DRAIN  LINE)  เพื่อทิ้งหลอล่ืนที่หกออกมา  เมื่อทําการบริการ  
EXTERNAL  OIL  FILTER  เปนตะแกรงกรองตัวที่ของระบบหลอล่ืน  TRANSMISSION  ติดตั้งอยูใน  
CARGO – SLING  COMPARTMENT  HELL   ที่ผนังดานขวามือ  ตะแกรงกรองนี้ประกอบอยูระหวาง  
THERMAL  VALVE  OUT  LET  และ  OIL  MANIFOLD  IN  LET  บน TRANSMISSION  MAIN  CASE  
ตะแกรงกรอง  (EXTERNAL  OIL  FILTER)  นี้ประกอบดวยไสกรอง  (FILTER  ELEMENT)  ซึ่งเปนแบบ
กระดาษจีบ  (PLEATED – PAPER  TYPE)  และมี BYPASS  VALVE  ตั้งใหเปดที่  18 ± 2  PSI  
DIFFERENTIAL  PRESSURE  เพื่อไมใหหลอล่ืนไหลผานไปใชงานไดเลย  ถาไสกรอง  (FILTER  
ELEMENT)  เกิดการอุดตัน 
ขอควรจํา    เมื่อเกิดขอบกพรองขึ้น  ภายใน  (TRANSMISSION)  ใหเปลี่ยนไสกรองของตะแกรงกรองตัว
นอก  (EXTERNAL  OIL  FILTER  ELEMENT)   
การทาํความสะอาด  (CLEANING)   ทั้งตะแกรงกรองตวัใน  INTERNAL  OIL  FILTER  และตะแกรงกรอง
ตัวนอก  (EXTERNAL  OIL  FILTER)  ใหทําความสะอาดดวย  DRY  CLEANING  SOLVENT  P.D.TYPE  
แลวเปาใหแหงดวยลม 
ขอเตือน    เมือ่ถอดไสกรอง  (FILTER  ELEMENT)  ของ  EXTERNAL  OIL  FILTER  ออกมาใหทิ้งไป  
หามทําความสะอาดแลวนาํมาใชอีก 
เครื่องวัดของ  TRANSMISSION   (TRANSMISSION  INDICATORS) 

การทํางานของระบบหลอล่ืน  TRANSMISSION  นั้น  จะมีวิธีการแสดงสภาพการทํางานของ
ระบบวาอยูในสภาพปกติ  หรือ  เตือนใหทราบถึงสภาพอันผิดปกติที่การทํางานของระบบวาอยูในสภาพ
ปกติ  หรือ  เตือนใหทราบถึงสภาพอันผิดปกติที่เกิดขึ้น  ซึ่งการชี้แสดงสภาพการทํางานของระบบหลอล่ืน  
TRANSMISSION  นี้ประกอบดวย  เครื่องวัดความดันหลอล่ืน  (OIL  PRESSURE  INDICATOR)  
เครื่องวัดอุณหภูมิหลอล่ืน  (OIL  TEMPERATURE  INDICATOR)  และไฟเตือนตางๆ  (CAUTION  
LIGHTS)  สําหรับไฟเตือนตางๆ มี  OIL  PRESSURE  CAUTION  LIGHT   
เครื่องวัดความดันหลอลืน่   (OIL  PRESSURE  INDICATOR) 

เครื่องวัดความดันหลอล่ืนของ   TRANSMISSION  ประกอบอยูกึ่ งกลางแผงเครื่องวัด  
(CENTER  OF  INSTRUMENT  PANEL)  เพื่อแสดงความดันของหลอล่ืน  ซึ่งความดันปกติจะอยูใน
ระหวาง  ๔๐  ถึง  ๖๐  PSI  โดยตั้ง  RELIEF  VALVE  ของระบบหลอล่ืนไวที่  50 ± 5  PSI   

เครื่องวัดความดันหลอล่ืน  OIL  PRESSURE  INDICATOR  จะประกอบดวย  PRESSURE  
TRANSMISSION  และ  PRESSURE  SWITCH  เมื่อความดันหลอล่ืนในระบบต่ํา  (LOW  OIL  
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PRESSURE)  ไฟเตือนที่  CAUTION  PANEL  จะสวางขึ้นที่  CAUTION  PANEL  ที่มีอักษรใหเห็นวา  
“XMSN  OIL  PRESS” 

ไฟเตือนที่บอกสภาพความดันหลอล่ืนต่ํา  LOW  OIL  PRESSURE  LIGHT  จะตั้ง  SET  ไวที่  
30  PSI 
เครื่องวัดอุณหภูมิหลอลื่น   (OIL  TEMPERATURE  INDICATOR) 

เครื่องวัดอุณหภูมิหลอล่ืนของ  TRANSMISSION  ประกอบอยูกึ่งกลางแผงเครื่องวัด  
(CENTER  OF  INSTRUMENT  PANEL)  มีไวเพื่อแสดงอุณหภูมิของหลอลื่นในระบบสูงสุด  (MAX.  OIL  
TEMPERATURE)  110°c   

เครื่องวัดอุณหภูมิหลอล่ืนของ  TRANSMISSION  จะประกอบดวย  THERMO  BULB  และ  
THERMO  SWITCH  เมื่อเกิดสภาพอุณหภูมิในระบบสูง  HIGH  OIL  TEMPERATURE  ไฟเตือนที่  
CAUTION  PANEL  จะมีแสงสวางขึ้นที่  CAUTION  PANEL  และมีอักษรใหเห็นวา  (XMSN  OIL  HOT) 
การบรกิารและการถายหลอลื่น   (SERVICING  AND  DRAIN  PROVISIONS)   

การบริการหลอล่ืนเติมไดทางดานขวามือของ  TRANSMISSION  โดยมี  FILTER  NECK  อยู
ใต  TRANSMISSION  FAIRING – เมื่อเติมหลอล่ืนจะดูระดับหลอล่ืนไดจาก  OIL  LEVEL  SIGHT  
GAGE  ON  SUMP  GASE  ดานขวามือ  สามารถตรวจดูโดยการมองผานชองที่  PYLON  ISLAND  ใน
หอง  CABIN  เมื่อจะทําการตรวจใหกด  PUSH-BUTTON  SWITCH  หลอดไฟจะติดใหความสวางในการ
ตรวจและกอนกดจะตองตอข้ัว  BATTERY  เสียกอนหลอดไฟจึงใหความสวางได 

SUMP  OIL  FILTER  PUMP  SCREEN  และ  MAGNETIC  PLUG  ติดตั้งอยูที่  SUMP  
CASE  และมี  DRAIN  VALVE  อยูใต  TRANSMISSION  SUMP  นอกจากนี้ยังมี DRAIN  VALVE  อีก  
๒  ตัว  อยูที่  OIL  COOLER  LINE  ใตลําตัวสวนหนา  (CABIN  หรือ  FWD  SECTION)  ทางหลังของ  
AFT  CROSS  TUBE  ของชุด  LANDING  GEARS 
หัวฉีดหลอลืน่  TRANSMISSION   (TRANSMISSION  OIL  JETS) 

ชุดหัวฉีดตางๆ  (JETS)  ติดตั้งจากดานนอกของ  TRANSMISSION  ที่จุดตางๆ กันโดยผาน
ผนังของชองทางผานเขาไปใน  หัวฉีดหลอล่ืนจะนําหลอล่ืนภายใตความดันเขาไปภายใน TRANSMISSION  
CASE – โดยสง  AIMED – SPRAYS  ของหลอล่ืนไปทําการหลอลื่น  เฟอง  (GEARS)  และรองลื่น  
(BEARING)  ตางๆ หัวฉีดของระบบหลอล่ืน  TRANSMISSION  นี้จะมีทั้งหมด  ๘  หัวดวยกันซึ่งหัวฉีดแต
ละหัวจะตองประกอบที่ชอง 
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หัวฉีดหมายเลข ตําบลที่ติดตั้งและหนาที ่

๑. 
 
 
๒. 
 
 
๓. 
 
 
๔. 
 
๕. 
 
๖. 
 
 
 
๗. 
 
 
๘. 
 
 

-  ติดตั้งอยูดานหลงัทางขวามือบน  TOP  CASE  AREA  ทําหนาที่ฉีดหลอล่ืนไปยงั  
MAST  UPPER  BEARING  MAST  DRIVING  SPLINE  AREA  AND  UPPER  
STAGE  PLANETARY  PINION  BEARING 

-  ติดตั้งอยูบนตัวเรือนดานหลังทางขวามือของ  RING  GEAR  CASH  ประกอบดวย
หัวฉีดชวย  (AUXILIARY  JETS)  อีก  ๒  ตัว  ทําหนาทีฉี่ดหลอล่ืนไปยัง  SPUR  
GEAR  และ  PINION  BEARING  ของ  PLANETARY  STAGE  ทัง้  ๒  ชุด 

-  ติดตั้งอยูดานใตชุด  OIL  MANIFOLD  ขางหลงัทางขวามือของ  MAIN  CASE  ทํา
หนาที่ฉีดหลอล่ืนไปยัง  INPUT  BEVEL  GEAR  และยงัทาํหนาที่สงหลอล่ืนไปยงั
หัวฉีดหมายเลข  ๖  ภายใน  MAIN  CASE 

-  ติดตั้งอยูทางซายมือของ  SUMP  CASE  ทําหนาที่ฉีดหลอล่ืนไปยงัชุดเฟองขับ
อุปกรณ  (ACCESSORY  DRIVE  GEARS)  TAIL  ROTOR  DRIVE  QUILL 

-  ติดตั้งอยูดานหลงัทางซายมือของ  MAIN  CASE  ใกล  INPUT  DRIVE  QUILL  
ทําหนาที่ฉีดหลอล่ืนไปยัง  INPUT  QUILL  GEAR 

-  ติดตั้งอยูทางขวามือของ  MAIN  CASE  ใกลชุด  OIL  MANIFOLD  ไดรับหลอล่ืน
จากหัวฉีดหมายเลข  ๓  ภายในตัวเรือน  ทําหนาที่ฉีดหลอล่ืนไปยัง  BEARING  
ดานในของ  INPUT  DRIVE  QUILL  และผานตลอดไปที่ปลายสุดของเฟอง  
(GEARS)  เพือ่ทําการหลอล่ืนใหกบั  FREE  WHEELING  COUPLING 

-  ติดตั้งอยูดานบนของชุด  OIL  MANIFOLD  ที่ดานหลังทางขวามือของ  MAIN  
CASE  ทําหนาทีห่ลอล่ืน  BEARING  ของ  INTERNAL  GEAR  QUILL  ซึ่งถกูขับ
โดย  INPUT  DRIVE  GEAR  QUILL 

-  ติดตั้งอยูดานหลงัทางขวามือของ  UPPER  MAST  BEARING  RETAINER  
PLATE  ทาํหนาที่หลอล่ืนชดุ  UPPER  MAST  BEARING  และ  MAST  DRIVING  
UP LINE  AREA 

 
 
หมายเหต ุ  หลอล่ืนที่ใชในระบบหลอล่ืน  TRANSMISSION  SYSTEM  นี้ใชหลอล่ืนเชนเดียวกับที่ใชกับ
เครื่องยนต  คอื  MIL – L – 23699  หรือ  EAAO  TURBO  2380  หรือ  SHELL  TURBINE  OIL  500  ซึ่ง
มีคุณสมบัติใชแทนกนัได 
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รูปที่  ๘๗ 
การหลอล่ืนภายในของ MAIN GEAR BOX ฮ. ๔ ก หรือ S-58T 

 
๕.  ระบบคลชัของเฮลิคอปเตอร 

ระบบคลัช  (CLUTCH)  ของเฮลิคอปเตอรโดยทั่วไป  จัดแบงออกเปน  ๔  ชนิด  คือ 
๑. HYDRO – MECHANICAL  CLUTCH 
๒. CENTRIFUGAL  CLUTCH 
๓. MERCURY  CLUTCH 
๔. SPRAG  CLUTCH  OR  FREE  WHEELING  CLUTCH 

ความมุงหมายของคลัชเพื่อ 
๑. ทําหนาที่ปลดเปลื้อง  (RELIEVE)  หรือเปนตัวตัด  (UNLOCK)  ไมให  STARTER  

ไดรับภาระจาก  ROTOR  ในระหวางการทํา  START  เครื่องยนต 
๒. เปนตัวตัด  (UNLOCK)  ยอมให  ROTOR  หมุนโดยอิสระขณะทําการบินออตโต

โรเตชั่น  (AUTOROTATION) 
๓. ทําใหเกิดความนุมนวลในการเชื่อม  (ENGAGE)  การทํางานระหวางเครื่องยนต

กับ TRANSMISSION  หรือระหวางเครื่องยนตกับ  ROTOR   
HYDRO – MECHANICAL  CLUTCH 

คลัชชนิดนี้ เปนชนิดที่ทํางานโดยใชกลไกประกอบของเหลว  สําหรับของเหลวอาจเปน
น้ํามันหลอล่ืนหรือไฮดรอลิค  คลัชชนิดนี้มีใชกับเฮลิคอปเตอรแบบ H – 34 
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รูปที่  ๘๘ 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๘๙ 
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สวนประกอบที่สําคัญ   (MAIN  COMPONENTS) 
๑. FLUID  COUPLING 
๒. MECHANICAL  COUPLING 

FLUID  COUPING   ประกอบดวย 
๑. ตัวขับ  (DRIVING  COUPLING) 
๒. ตัวตาม  (DRIVEN  COUPLING) 

ตัวขับ  (DRIVING  COUPLING)  SPLINE  ของ  PROPELLER  SHAFT  ของเครื่องยนต  
(ENGINE  RPM.)  ตัวตาม  DRIVEN  COUPLING  ยึดติดกับ  DRIVEN  HOUSING  ซึ่งตอกับ  MAIN  
DRIVE  SHAFT  ตัวตาม  (DRIVEN  COUPLING)  นี้จะถูกขับโดยปฏิกิริยาของน้ํามันหลอล่ืนหรือไฮดรอ
ลิค  จากแผนปาด  (VANES)  ในตัวขับ  (DRIVING  COUPLING) 

 MECHANICAL  COUPLING  ประกอบดวย 
๑. FREE  WHEELING  UNIT   
๒. DRIVEN  HOUSING 

FREE  WHEELING  UNIT  ประกอบดวย  ROLLER , ROLLER  RETAINER , ACTUATOR  SLEEVE. 
 
การทาํงานของคลัช   (OPERATION) 

๑.  การเชื่อม  (ENGAGEMENT) 
๑.  เปด  SWITCH  PUMP – ON  (H34.  1700  RPM) 
๒.  หมุน  THROTTLE  เรงรอบเครื่องยนตตามความจําเปนเพื่อนํา  ROTOR  ข้ึนมา  

(H – 34  ENG.RPM.  2000 – 2400 , ROTOR  RPM  135) 
๓.  หมุน  THROTTLE  ลดรอบเครื่องยนตใหรอบเครื่องยนตต่ํากวารอบ  ROTOR  (H 

34  125  RPM) 
BLOCKER  PLATE  จะหมุนเขาไปในรองรูปตัว  L  หรือ  “IS LOT  และจะตรงกับสวนที่อยูใน

แนวดิ่งของรอง  (VERTICAL  PART  OF  SLOT)  แรงหนีศูนย  (CENTRIFUGAL  FORCE)  จะพยายาม
ให  FLY  WEIGHT  กางออกและจะชนแรงสปริง  (ACTUATOR  SPRING)  ACTUATOR  SLEEVE  
เนื่องจาก  FLY  WEIGHT  ชน  ACTUATOR  STOP  (RETAINER)  FINGERS  MACHINED  (DOGS)  ที่
ดานลางของ  SLEEVE  ASSAY  ก็จะถูกกดลงใน  HELICAL  SLOTS  ของ  ROLLER  RETAINER  
ROLLER  RETAINER  ก็จะหมุน  ROLLER  จะถูกเหวี่ยงออกมาเชื่อม  (ENGAGED)  อยูในตําแหนง
ระหวาง  CAM  และ  DRIVEN  และ  HOUSING  หมุน  THROTTLE  ใหรอบของเครื่องยนตสัมพันธกับ
รอบของ  ROTOR  ROLLER  โดยจะ  LOCK  อยูในระหวาง  CAM  และ  DRIVEN  HOUSING  ในรูปของ  
MECHANICAL  COUPLING  ชุด  DRIVEN  HOUSING  ก็จะหมุนตอไปและ  MAIN  DRIVE  SHAFT  ก็
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จะหมุนไปดวยกันกับ  MAIN  GEAR  BOX  และ  ROTOR  ตอไปเปนการเชื่อม  (ENGAGED)  คลัชโดย
สมบูรณ 

๒.    การทํา  AUTO – ROTATION 
ลดรอบเครื่องยนต  MAIN  DRIVE  SHAFT  จะมีความเร็วมากกวาเครื่องยนต  ROLLER  

ก็จะหลุดออกจากตําแหนง  LOCK  และเคลื่อนที่โอนเอียงไปพิงผิวของ  CAM  ROLLER  RETAINER  กจ็ะ
ถูกหมุนไปโดยลําพังโดยที่ไมเชื่อมกับ  DRIVEN  HOUSING , ACTUATOR  SLEEVE  จะเคลื่อนที่ข้ึนไป
จาก  HELICAL  SLOT , ROLLER  ก็จะยังคงตําแหนงไมสามารถเชื่อมได  ทําให  MAIN  DRIVE  SHAFT 
, MAIN  GEAR  BOX  และ ROTOR  หมุนตอไปโดยอิสระปราศจากแรงขับจากเครื่องยนต   
ขอสังเกต     ถาตองการจะเชื่อม  (ENGAGE)  กลไกนี้อีกเพียงแตหมนุ  THROTTLE  เรงรอบเครื่องยนตให
เพิ่มข้ึนไปสัมพันธกับรอบ  ROTOR  เทานั้น 

๓.   การตัด   (DISENGAGEMENT) 
ลดรอบเครื่องยนตไปรอบเดินเบาใหรอบของ  ROTOR  ลดลงมาอยูรอบตํ่ากวา  110  

RPM  (H-34)  แลวทําการขับเครื่องยนตและหาม  ROTOR 
 
การแกไขขอขัดของ   (TROUBLE  SHOOTING) 

CLUTCH  ไมเชื่อม  (CLUTCH  DOSE  NOT  ENGAGE)  เนื่องจากสาเหตุตอไปนี ้
 

สาเหตุขอขัดของ การแกไข 
๑.  เกิดการรั่วไหลทีท่อทางน้ํามนัของ CLUTCH ใหเปลี่ยนทอทางใหม  ทําการ  SEAL  หรือเปลี่ยน  

CASKET  ใหม  ขันแนนแปนยึด 
๒.  ROTOR  BREAK  ON ใหปลด  ROTOR  BREAK 
๓.  เกิดการรั่วไหลภายใน  CLUTCH ใหเปลี่ยน  CLUTCH  ใหม 
๔.  OIL  PUMP  ทํางานไมถูกตอง ใหเปลี่ยน  PUMP  ใหม 
๕.  เกิดขอขัดของภายใน  CLUTCH ใหเปลี่ยน  CLUTCH  ใหม 
๖.  เกิดขอขัดของเกี่ยวกับ  ROTOR  BREAK  
PRESSURE  SWITCH 

แกไข  PRESSURE  SWITCH  หรือเปลีย่น 
PRESSURE  SWITCH 
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รูปที่  ๙๐ 
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CENTRIFUGAL  CLUTCH 
CLUTCH  แบบนี้ประกอบดวย  ตัวขับ  และตัวตาม  ตัวขับนั้นตอจาก  SPLINE  ของ  ENGINE  

DRIVE  SHAFT  และจะหมุนไปพรอมกับเครื่องยนตกรวยขับนี้จะมี  CLUTCH  SHOES  ประกอบอยู
โดยรอบ  (บางทีมี  SPRING  ประกอบอยูกับ  CLUTCH  SHOES  เพื่อดึง  CLUTCH  SHOES  แตละอัน  
เขาไปยังจุดศูนยกลางของตัวขับ)   เมื่อเค ร่ืองยนตหมุนที่ รอบสูงเพียงพอก็จะเกิดแรงหนีศูนย  
(CENTRIFUGAL  FORCE)  ทําให  CLUTCH  SHOES  ถูกเหวี่ยงออกไปจับกับตัวตาม  ตัวตามนี้ยึดติด
กับ  MAIN  DRIVE  SHAFT  หรือ  TRANSMISSION  ก็จะทําใหตัวตามและ  MAIN  DRIVE  SHAFT  
TRANSMISSION  หมุนไปดวยกันและถายทอดกําลังไปหมุน  ROTOR  คร้ันเมื่อลดรอบของเครื่องยนตลง
มา  หรือเมื่อเกิดขัดของเครื่องยนตดับ  แรงเหวี่ยงของ  CLUTCH  SHOES  CLUTCH  SHOES  ก็จะหด
เขาไปจุดศูนยกลางทําใหไมจับกับตัวตาม  เปนการตัดเครื่องยนตออกจากระบบถายทอดกําลัง 
ขอสังเกต     เมื่อตองการจะเชื่อม  CLUTCH  แบบนี้อีก  เพียงแตเรงรอบเครื่องยนตใหไดรอบเพียงพอและ
สัมพันธกับรอบของ  ROTOR  กลไกแบบนี้ก็จะทํางานอกี 
MERCURY  CLUTCH 

CLUTCH  แบบนี้มีสวนประกอบตางๆ เหมือนกัน  CENTRIFUGAL  CLUTCH  ส่ิงที่แตกตาง
กันก็คือ  จะมีสวนประกอบพิเศษออกไปคือ  ที่  CLUTCH  SHOES  จะมีหลอดซึ่งทําดวยวัสดุสังเคราะห
บรรจุดวยปรอทอยูภายใน  ความมุงหมายของการบรรจุปรอทเอาไวเพื่อเพิ่มน้ําหนักใหกับ  CLUTCH  
SHOES  ทําใหเกิดการเหวี่ยงตัวออกจับกับ  ตัวตามไดดียิ่งขึ้น 
๖.  SPRAG  CLUTCH   เปนคลัชที่นิยมใชกับเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้ง  เครื่องยนตแกสเทอรไบนหรือ
เครื่องยนตเจตทุกแบบเชน  ฮ.UH-1H , UH-IN  BELL  212 , BELL  412 , S-58T  เปนตน  คลัชชนิดนี้จะ
ทําหนาที่เปนทั้งคลัช  (CLUTCH)  และฟรีวิลล่ิง  ยูนิท  (FREEWHEELING  UNIT)  อยูในตัวเรือนเดียวกัน  
บางทีจะเรียกวา  CLUTCH  OR  FREE  WHEELING  UNIT  หรืออาจเรียกวา  INPUT  QUILL  ก็ได  ใน
การทํางานนั้น  ถาหากรอบเครื่องยนตลดลงต่ํากวาอัตราของการทดรอบตัว  CLUTCH  หรือ  FREE  
WHEELING  UNIT  จะตัดการทํางานระหวางเครื่องยนตกับระบบถายทอดกําลังและโรเตอรออกจากกัน
ทันทีโดยอัตโนมัติ  เพื่อใหโรเตอรหมุนไดโดยอิสระเพื่อทําใหเฮลิคอปเตอรสามารถทําการบินออตโตโรเตชั่น
โดยปลอดภัย  ถารอบเครื่องยนตสูงขึ้นมากกวารอบของอัตราการทดรอบไปยังโรเตอร  คลัชจะทําหนาที่
เชื่อมตอการทํางานกับระบบถายทอดกําลังและโรเตอรอีกตอไปดวยความนุมนวลโดยอัตโนมัติ  ดังนั้น 
CLUTCH  OR  FREE  WHEELING  UNIT  จึงทําหนาที่คลายกับฟรีของรถจักรยาน  ถาเราใชกําลังจากขา
ทั้งสองปนจักรยานใหลอหมุน  และวิ่งไปบนถนนก็คลายกับ  CLUTCH  เชื่อมตอการทํางานโดยใหกําลัง
เครื่องยนตไปขับหมุนระบบถายทอดกําลังเพื่อไปขับหมุนระบบโรเตอร  แตถาหากเราหยุดการปนโดยหยุด
ขาถีบทั้งสองขาง  แตลอจักรยานก็ไมหยุดการหมุนยังคงวิ่งไปตามถนนเชนปกติ  นั่นก็เปรียบเสมือนกับ  
CLUTCH  ตัดการทํางานระหวางเครื่องยนตออกจากระบบถายทอดกําลัง  และโรเตอรจึงกลายเปน
ลักษณะของ  FREE  WHEELING  UNIT  แตโรเตอรยังคงสามารถหมุนตอไปไดอยางอิสระ  เชนกับลอ
รถจักรยานและเฮลิคอปเตอร  สามารถทําการบินออตโตโรเตชั่นลงสูพื้นดินไดโดยปลอดภัย  ขณะ
เครื่องยนตเกิดขัดของขณะบินในอากาศ  คลัชชนิดนี้  จึงนิยมใชมากในปจจุบัน 
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บทที่  ๖ 
ระบบโรเตอร   (ROTOR  SYSTEM) 

 
๑.  กลาวโดยทั่วไป 

ดังไดกลาวมาแลววา  เฮลิคอปเตอร  คืออากาศยานประเภทหนักกวาอากาศชนิดยานโรเตอร  
สามารถลอยตัวและบินอยูในอากาศได  ก็เนื่องมาจากมีกําลังมาขับเคลื่อนโรเตอรใหหมุนอยู  ตอนบนจน
เกิดแรงยกตัวเองได  และบังคับทิศทางโดยการเปลี่ยนมุมเอียงของโรเตอร  จากที่กลาวมานี้จึงเห็นไดวา
ระบบโรเตอรมีความสําคัญอยางยิ่งยวด  และเปนอุปกรณหลักซึ่งเฮลิคอปเตอรจะขาดเสียไมไดเลย  ดังนั้น
ชางเฮลิคอปเตอรจําเปนจะตองเรียนรูและเขาใจเกี่ยวกับระบบโรเตอรพอสมควรเกี่ยวกับหนาที่  ,  ชิ้นสวน
ตางๆ และการทํางานของมัน  ดังจะไดกลาวถึงรายละเอียดตอไป 
๒.  การจัดแบงประเภทของโรเตอร   ตามลักษณะการติดตั้งเขากับเฮลิคอปเตอรมี  ๕  ประเภท  ดังนี ้ 

๒.๑  SINGLE  ROTOR  (โรเตอรเดี่ยว)  หมายถึง  เฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรเดี่ยวนั้นตองมีโรเตอร
ใหญ  หรือโรเตอรหลัก  (MAIN  ROTOR)  ๑  ชุด  และโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  ๑  ชุด  โรเตอรใหญมี
หนาที่หลักในการจัดหาแรงยกและแรงฉุดใหกับเฮลิคอปเตอร  ซึ่งเปรียบเสมือนกับชุดใบพัดและปกของ
อากาศยานปกตึง  (FIXED  WING  AIRCRAFT)  ทั่วๆ ไป  สวนโรเตอรหางจะทําหนาที่เปนตัวแกแรงบิด  
(TORQUE)  ที่เกิดจากโรเตอรใหญ  และบังคับทิศทางการบินดวย 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๙๑   SINGLE ROTOR 
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๒.๒  JETOR  ROTOR  OR  ROCKET  ROTOR  เปนโรเตอรที่ใชติดตั้งกับเฮลิคอปเตอรในสมัย
เร่ิมแรก  และวิวัฒนาการนานมาแลวโดยที่โรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  จะติดตั้งเครื่องยนตเจ็ตหรือ  
ROCKET  ขนาดเล็กไวบนโรเตอรเพื่อเปนตัวขับหมุนโรเตอรใหญ  สวนดานโรเตอรหางนั้นไมมี  จะมีก็เปน
เพียงชุด  VERTICAL  FIN  และ  RUDDER  คลายกับอากาศยานปกตึง  เนื่องจากโรเตอรประเภทนี้ยุงยาก
ในการบังคับดานหนวยกําลังเครื่องยนตจึงยกเลิกใชและไมนิยมใชในเวลาตอมา 

๒.๓  CO – AXIAL  ROTOR  (โรเตอรคูซอนกัน)  หมายถึง  ประเภทของโรเตอรที่ติดตั้งเขากับ
เฮลิคอปเตอรที่มีโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ๒  ชุด  ติดตั้งเรียงซอนกันในแนวดิ่ง  หรือโรเตอรบนและโร
เตอรลางในแกนเพลาขับโรเตอรที่ซอนกัน  และโรเตอรทั้ง  ๒  จะหมุนสวนทางกัน  ดังนั้นแรงบิด  
(TORQUE)  ที่เกิดขึ้นกับโรเตอรทั้ง  ๒  จะกําจัดซึ่งกันและกัน  จึงไมจําเปนตองมีโรเตอรหาง  (TAIL  
ROTOR)  ในเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรประเภทนี้  ปจจุบันไมคอยนิยมใชเพราะมีความยุงยากและ
สลับซับซอนในการสรางและการแผนแบบ 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่  ๙๒  CO-AXIAL ROTOR 
 
๒.๔  TANDEM  ROTOR  (โรเตอรคูเรียงกันทางหนา – หลัง)  หมายถงึ  ประเภทของโรเตอรที่ติดตั้ง

เขากับเฮลิคอปเตอรโดยมีโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ๒  ชุด  โดยการติดตั้งเรียงกันทางดานหนาและ
หลังของเฮลิคอปเตอรหรือจะเรียกวาโรเตอรหนา  และโรเตอรหลัง  แตโรเตอรทั้งสองจะหมุนสวนทางกนั  
แรงบิดที่เกิดจากโรเตอรทัง้  ๒  จะกําจัดซึง่กันและกนั  นยิมนาํมาใชกบัเฮลิคอปเตอรขนาดใหญในปจจุบัน  
เชน  VERTOL  (H-21)  และ  CHINOCK  (CH-47) 
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รูปที่  ๙๓  TANDEM ROTOR 
 
๒.๕  SIDE-BY-SIDE  ROTOR  (โรเตอรคูเรียงกันทางซาย – ขวา)  หมายถึง  โรเตอรใหญ   

(MAIN  ROTOR)  ๒  ชุดติดตั้งเขากับเฮลิคอปเตอรเรียงกันในทางขางหรือทางระนาบทางซายและขวาโร
เตอรทั้งสองจะหมุนสวนทางกัน  แรงบิด  (TORQUE)  ที่เกิดขึ้นจากโรเตอรทั้ง  ๒  จะกําจัดซึ่งกันและกัน  
จึงไมจําเปนตองมีโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  เชน  H-43B  (ฮ.๕) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๙๔  SIDE-BY-SIDE ROTOR 
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B.  ROTOR  CHARACTERISTICS 
 ALL  ROTORS 
Articulated  Rotors  Rigid  Rotors 
Feather    Feather 
Flap    No  Flap 
Drag  or  No  Dragging  No  Dragging 
1.  ARTICULATED  ROTOR  CHARACTERISTICS 
 ARTICULATED  ROTORS 
 Fully  Articulated    Semi – Rigid 
Flap  and  Drag  Flap  Only 
(each  blade  is  (The  blades  and 
hinged  and  is   hub  are  fixed  together 
independent  of  and  flap  only  as  a  unit) 
the  other) 

 
๓.  ประเภทของโรเตอร   ที่แบงออกตามลักษณะของการทํางาน  (ROTOR  CHARACTERISTICS)  
แบงออกไดเปนประเภทใหญๆ ได  ๒  ประเภท  คือ  ARTICULATED  ROTORS  และ  RIGID  ROTOR  

๓.๑  ARTICULATED  ROTOR  (โรเตอรที่มีการทํางานออนตัวได)  เปนโรเตอรที่สามารถมีการทํางาน
ที่มีลักษณะในการออนตัวไดโดยการยอมใหกลีบใบพัด  (ROTOR  BLADES)  สามารถกระพือ  
(FLAPPING)  ข้ึน – ลง  และสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ไดหรือไมก็ได  ขณะโรเตอรอยูระหวางการ
หมุน  แบงออกไดเปน  ๒  ชนิด 

๓.๑.๑  FULLY  ARTICULATED  ROTOR  หมายถึง  โรเตอร  (ROTOR)  ที่ยอมใหกลีบใบพัด  
(ROTOR  BLADE)  แตละใบจะสามารถกระพือและสายตัวไดอยางเปนอิสระ  แกกัน  โรเตอรชนิดนี้มักจะ
ใชกับเฮลิคอปเตอรขนาดใหญ  สําหรับบรรทุกสัมภาระไดมากๆ เชน  H-34  C&D  ,  S-58T  ,  CH-3  ,  
(JOLLY  GREEN)  CH-53  เปนตน  ฯลฯ  เปนโรเตอรที่นิยมใชมากในปจจุบัน 

 
 
 
 

 
 
 
 
 

รูปที่  ๙๕ 
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รูปที่  ๙๖ 
 

๓.๑.๒  SEMI -  RIGID  ROTOR  (โรเตอรแบบกึ่งแข็ง)  หมายถึง  โรเตอร  (ROTOR)  ที่ยอม
ใหกลีบใบพัด  (ROTOR  BLADE)  กระพือข้ึน – ลง  (FLAPPING)  ได  แตจะกระพือไดอยางไมเปนอิสระ
นั้นคือ  ถากลีบใบพัดใบหนึ่งกระพือข้ึนอีกใบหนึ่งจะตองกระพือลงในลักษณะกระดานหก  (SEE - SAW)  
กลีบใบพัดก็ไมสามารถจะเกิดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ได  โรเตอรแบบนี้จะสามารถติดตั้ง
กลีบใบพัดไดเพียง  ๒  ใบเทานั้น  เชน  UH-1  B , C , D , E , F , G , L , M , N , BELL  212   เปนตน  ฯลฯ  
เปนโรเตอรที่นิยมใชมากในปจจุบันเชนกัน 

 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๙๗ 
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๓.๒  RIGID  ROTOR  (โรเตอรแบบแข็งตัว)  หมายถึง  โรเตอรที่ไมยอมใหกลีบใบพัด  (ROTOR  
BLADE)  เกิดการกระพือ  (FLAPPING)  ได  ทั้งยังไมยอมใหกลีบใบพัดเกิดการสายตัวทางระนาบ  
(HUNTING)  ได  โรเตอรแบบนี้ไมนิยมนํามาใชในปจจุบัน 
หมายเหตุ   โรเตอร  (ROTORS)  ที่นิยมนํามาใชกับเฮลิคอปเตอรในปจจุบันมีเพียง  ๒  ชนิดเทานั้น  คือ  
แบบ  FULLY  ARTICULATED  ROTOR  และ  SEMI-RIGID  ROTOR  เทานั้น 

ALL  ROTOR  CHARACTERISTICS 
(การเปรียบเทยีบลักษณะการทํางานของโรเตอรแบบตางๆ) 

 ARTICULATED  ROTOR   RIGID  ROTOR
 -  FEATHER     -  FEATHER  
 -  FLAP      -  NO  FLAPPING 
 -  HUNT  (DRAG)  OR  NO  HUNTING  -  NO  HUNTING , OR  NO  DRAGGING 

ARTICULATED  ROTORS 
 FULLY  ARTICULATED  ROTOR  SEMI-RIGID  ROTOR
 -  HUNT  (LEAD  AND  LAG)   -  NO  HUNTING 
 -  FLAP      -  FLAP  (SEE-SAW) 
    (EACH  BLADES  IS  HINGED  AND         (THE  BLADES  AND  HUB  ARE  
      INDEPENDENT  OF  THE  OTHER)  FIXED  TOGETHER  AND  FLAP 

    ONLY  AS  A  UNIT) 
 -  3  BLADES  OR  MORE   -  2  BLADES  ONLY 
๔.  การจัดแบงระบบโรเตอร   ของเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรเดี่ยว  (SINGLE  ROTOR)  ระบบโรเตอร  
ROTOR  SYSTEM  ของเฮลิคอปเตอรที่ติดตั้งโรเตอรเดี่ยว  (SINGLE  ROTOR)  โดยทั่วๆ ไปแลว  จัดแบง
ออกเปน  ๒  ระบบคือ 

๑.  ระบบโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR  SYSTEM) 
๓.  ระบบโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR  SYSTEM) 

๔.๑  ระบบโรเตอรใหญ   (MAIN  ROTOR  SYSTEM)  เปนอุปกรณหลักอันหนึ่งที่จําเปนเพราะเปนตัว
จัดหาแรงยกและแรงฉุด  (LIFT  AND  THRUST)  เทาที่จําเปน  สําหรับที่จะทําใหเฮลิคอปเตอรลอยลําและ
สามารถบินไปไดในอากาศ  ในอากาศยานประเภทปกติดลําตัว  (FIXED  WING  AIRCRAFT)  มีใบพัด  
(PROPELLER)  ทําหนาที่ทําใหเกิดแรงฉุด  (THRUST)  ไปขางหนา  สวนปก  (WINGS)  นั้นทําใหเกิดแรง
ยก  (LIFT)  แตสําหรับเฮลิคอปเตอรนั้นสามารถขึ้นลงในแนวดิ่งไดโดยมี  MAIN  ROTOR  เปนตัวจัดหาทั้ง
แรงยกและแรงฉุด  ซึ่งแรงทั้งสองนี้สามารถจัดหาไดเกิดขึ้นไดในขณะเดียวกัน  คือถาบังคับใหเฮลิคอปเตอร
ลอยลํา  (HOVERING)  นักบินก็เพียงแตบังคับมุมโรเตอรเพื่อใหไดรอบการหมุนตอนาที  (REVOLUTION  
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PER  MINUTE)  เพียงพอเพื่อเอาชนะ  น้ําหนักของเฮลิคอปเตอรเพื่อใหเกิดแรงยกใหเฮลิคอปเตอรลอยตัว
อยูไดเทานั้น  แตถาตองการบินไปขางหนาเพื่อใหเกิดแรงยกใหเฮลิคอปเตอรลอยตัวไดเทานั้น  แตถา
ตองการบินไปขางหนา  (DIRECTIONAL  FLIGHT)  โดยเปลี่ยนจากการลอยลํา  (HOVERING)  ตองเอียง  
ROTOR  DISC  ไปขางหนาเพื่อให  MAIN  ROTOR  จัดหาแรงฉุดไปขางหนา  การเปลี่ยนทาบินเชนนี้
เรียกวา  TRANSLATION  FLIGHT  และในขณะบินไปขางหนานี้  MAIN  ROTOR  จะจัดหาทั้งแรงยกและ
แรงฉุดในขณะเดียวกันและนอกจากจะเปนตัวจัดหาแรงทั้งสองดังกลาวแลว  ยังเปนตัวเปลี่ยนทิศทางการ
บินโดยการเอียง  ROTOR  DISC  ไปในทิศทางตามตองการ  โดยบังคับที่  CYCLIC  CONTROL  STICK  
(ดูรูปที่  ๒๑) 

๔.๒  ระบบโรเตอรหาง   (TAIL  ROTOR  SYSTEM)  ความมุงหมายหลัก  (MAIN  PURPOSE)  กเ็พือ่
ทําหนาที่เปนตัวแกแรงบิดที่เกิดขึ้นจาก  MAIN  ROTOR  (COUNTERACT  TORQUE  FROM  MAIN  
ROTOR)  และนอกจากนี้ยังทําหนาที่บังคับทิศทางการบินของเฮลิคอปเตอรอีกดวย  โดยการบังคับที่
กระเดื่องเทา  (PEDAL)  เพื่อใหมุมของกลีบใบพัดหาง  (TAIL  ROTOR  BLADE)  เปลี่ยนไปซึ่งเปนการ
เพิ่มหรือลดแรงฉุดใหกับโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR  THRUST)  เพื่อตอตานแรงบิดของโรเตอรใหญ  
(MAIN  ROTOR)  นั่นเอง 
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ดุมใบพัดใหญ 
(MAIN  ROTOR  HEAD  OR  MAIN  ROTOR  HUB) 

ดุมใบพัดใหญ 
MAIN  ROTOR  HEAD  OR  HUB  ที่ใชกันปจจุบนัและในวงการทหารทั่วๆ ไปสวนมากมีใชเพียง  ๒  ชนิด  
คือ 

๑.  FULLY  ARTICULATED  TYPE  (ฮ.แบบ  H-34 , S-58T)    
๒.  SEMI-RIGID  TYPE  (ฮ.แบบ  UH-1 , OH-13 , BELL  212) 
FULLY  ARTICULATED  TYPE  ROTOR  แบบนี้ยอมให  MAIN  ROTOR  BLADE  แตละใบ

เคลื่อนที่เปนอิสระแกกัน  โดยที่  ROTOR  BLADE  อันหนึ่ง  เคลื่อนที่ข้ึน – ลง ROTOR  BLADE  ใบอ่ืนๆ 
จะไมเคลื่อนที่ข้ึน – ลงดวย  หรืออาจเคลื่อนที่ไปพรอมๆ กันทั้งหมดได  กลาวคือเราสามารถเพิ่มหรือลดมุม
ปะทะของ  ROTOR  BLADE  ทั้งชุดไดพรอมๆ กัน  หรืออาจจะเปลี่ยนมุมปะทะของ  ROTOR  แตละใบ
สามารถ  สายตัวทางขางรอบแกน  VERTICAL  HINGE  คือสายตัวไปทางหนาและหลัง  (HUNTING  หรือ  
LEAD  AND  LAG)  และนอกจากนี้ยอมให  ROTOR  BLADE  แตละใบสามารถที่ตะกระพือ  ข้ึน  และ  
ลง  รอบแกน  HORIZONTAL  HINGE  ได  (FLAPPING) 

MAIN  ROTOR  BLADE  แบบ  FULLY  ARTICULATED  TYPE  นี้จะมี  ROTOR  BLADE  
ตั้งแต  ๓  ใบข้ึนไป 

SEMI-RIGID  TYPE  ROTOR  HEAD  แบบนี้มี  ROTOR  BLADE  ยึดติดกับ  ROTOR  HUB 
, ROTOR  BLADE  จะกระพือข้ึน – ลง  ไดทั้งชุดนั่นหมายความวา  ROTOR  BLADE  จะเคลื่อนตัวขึ้น – 
ลง  ไดในขณะที่  ROTOR  หมุน  ถา  ROTOR  BLADE  ใบหนึ่งยกขึ้น  อีกใบหนึ่งจะกดลง  ROTOR  
HEAD  แบบนี้  จะสวยตัวไปทางหนาและหลัง  (HUNTING  หรือ  LEAD  AND  LAG)  ไมได  และจะมี  
ROTOR  BLADE  เพียง  ๒  ใบเทานั้น 
๖.  ระบบโรเตอรใหญ   (MAIN  ROTOR  SYSTEM)  UH-1 

ระบบ  MAIN  ROTOR  ของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH-1  เปนแบบ  SEMI-RIGID  TYPE  จัดแบง
ออกเปนพวกๆ  STANDARD  MAIN  ROTOR  GROUND  ไดดังนี้  (ดูรูป) 

๑.  MAIN  ROTOR  BLADE  ๒  ใบ 
๒.  STABILIZER  BAR  WITH  HYDRAULIC  DAMPER 
๓.  SWASH PLATE  AND  SUPPORT 
๔.  SCISSORS  AND  COLLECTIVE  SLEEVE 
๕.  INTERCONNECTING  LINKS 
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รูปที่  ๙๘ 
SEMI-RIGID ROTOR 
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ระบบโรเตอร  (ROTOR  SYSTEM)  ของเฮลิคอปเตอรแบบ  UH-1H  นี้ถาแบงตามลักษณะการ
ติดตั้งดังกลาวมาแลวจัดวาเปนโรเตอรชนิด  SINGLE  ROTOR  ซึ่งประกอบดวย 

๑.  โรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ๑  ชดุประกอบดวย  BLADES  ๒  ใบ 
๒.  โรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  ๑  ชุดประกอบดวย  BLADES  ๒  ใบ 

โรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ประกอบดวยชิ้นสวนหลัก  ๒  สวน  คือ  HUB  AND  
BLADES  และ  ระบบโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR  SYSTEM)  ROTOR  HEAD  เปนแบบ  SEMI-
RIGID  TYPE , UNDER SLINGING  AND  PRECONING 

SEMI-RIGID  TYPE  ROTOR  HEAD  คือ  ROTOR  HEAD  แบบนี้เปนแบบกึ่งเกร็งตัว
สามารถจะกระดกขึ้นและลงไดโดย  BLADE  ใบหนึ่งกระดกขึ้นอีกใบหนึ่งจะกระดกลง  (ONE  UP  AND  
OTHER  ONE  DOWN)   

UNDER SLINGING  คือการติดตั้งของ  MAIN  ROTOR  นี้แขวนอยูภายใตจุดหมุนคือใต  
HUB  TRUNNION  สามารถที่จะกระดกไดในลักษณะกระดานหก  (SEE-SAW)  โดย TRUNNION  นี้ยึด
ติดกับ  HUB  TRUNNION  SPLINE  หรือ  UPPER  SPLINE  MAST  ASSEMBLY 

PRECONING  (มุมยกของ  BLADES)  คือเมื่อประกอบ  BLADES  เขากับ  HUB  GRIP  แลว
จะทําให  BLADES  ที่มุมยกขึ้นเล็กนอย  ประมาณ  ๒ ๑/๒ - ๓  องศา 
สวนประกอบตางๆ ของระบบโรเตอรใหญและหนาที ่

HUB  ASSEMBLY เปนทีป่ระกอบติดตั้งและยึด  MAIN  ROTOR  BLADES  ซึ่งมีสวนประกอบ
ที่สําคัญคือ  YOKE  และ  GRIP  สําหรบั  YOKE  นีม้ี  MACHINED  SPLINE  และมี  GRIP  สวมอยู     
ทั้งสองขางและยอมให  GRIP  หมนุไดโดยรอบ 

TRUNNION  เปนที่ยึดและติดตั้งกับ  MAST  SPLINE  ที่  HUB  TRUNNION  SPLINE  หรือ  
TYPE  SPLINE  มีเดือยสวมเขาไปใน  BEARING  ใน  PILLOW  BLOCK  จึงเปนจุดหมุนยอมให  MAIN  
ROTOR  BLADES  กระดกได  นอกจากนี้ยังเปนตัวยึด  STABILIZER  BAR  SUPPORT  LOCK  PLATE  
ยึดและติดตั้ง  PILLOW  BLOCK 

PILLOW  BLOCK  (๒  ตวั)  ยึดอยูระหวาง  HUB  TRUNNION  และ  YOKE   
-  มี  OIL RESERVOIR  ติดตั้งอยูขางบนเพื่อบรรจุหลอล่ืนใชหลอล่ืน  PILLOW  

BLOCK  น้ํามันหลอล่ืนตองเติมใหเต็มอยูเสมอ 
-  เปนตัวแกการไมสมดุลของ  MAIN  ROTOR  ทาง  CHORD WISE  ดวยการเพิ่ม

แหวนรอง  (WASHER)  ที่สลักยึด  (BOLT)  ตัวกลางของ  PILLOW  BLOCK  ใชแหวนรอง  (WASHER)  
๑๖  อันเปนอยางมาก 
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รูปที่  ๙๙ 
 

BLADE  GRIP  (๒  ตัว)  ประกอบอยูกับ  YOKE  แตละขางโดยสวมอยูรอบ  MACHINE  
SPINE  และหมุนไดโดยรอบ  YOKE  SPINDLE  เพื่อเปลี่ยนมุมของ  MAIN  ROTOR  BLADES  การ
ประกอบของ  BLADE  GRIP  ทั้งสองตัว  อยูหางกัน  ๑๘๐  องศา 
หนาที ่

-  เปนตัวยึดและติดตั้ง  MAIN  ROTOR  BLADES   
-  เปนตัวรับการถายทอดการบังคับจาก  PITCH  HORN  เพื่อไปเปลี่ยนมุม  MAIN  ROTOR  

BLADES   
-  เปนตัวยึดกบั  DRAG  BLADE  โดย  มีจุดยึดอยูดานหลัง 
PITCH  HORN   (๒  อัน)  ติดตั้งอยูดานหนาของ  BLADE  GRIP  เพื่อประกอบเขากับ PITCH  

LINK  ทาํหนาที่รับกรถายทอดการบังคับจาก  PITCH  LINK  สงไปยงั  BLADE  GRIP 
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PITCH  LINK   (๒  อัน)  ประกอบติดอยูกบั  PITCH  HORN  ขางหนึง่และอีกขางหนึ่งประกอบ
ติดอยูกับ  MIXING  LEVER   
หนาที ่

-  ถายทอดการบังคับจาก  MIXING  LEVER  และ  STABILIZER  BAR  ไปยัง  BLADE  GRIP  
เพื่อไปเปลี่ยนมุม  MAIN  ROTOR  BLADE  โดยผาน  PITCH  HORN 

-  เปนตัวที่ใชเปนที่ปรับมุม  BLADE  และปรับแนวกวาด  (TRACK)  ของ  MAIN  ROTOR  
BLADE  เมื่อไมอยูในแนวเดียวกัน 

-  ตองการเพิ่มมุม  BLADE  ใหขันเขา  (SHORTHEN) 
-  ตองการลดมุม  BLADE  ใหคลายออก  (LENGTHEN) 
DRAG  BRACE   (๒  อัน)  ประกอบอยูโดยปลายดานหนึ่งยึดติดกับหูยึดดานหลังของ BLADE  

GRIP  และปลายอีกดานหนึ่งเขากับชายหลังของ  MAIN  ROTOR  BLADE  ที่  DRAG  PLATE   
หนาที ่

-  เปนตัวยึด  MAIN  ROTOR  BLADE  ไมใหเกิดการสายตัวไปทางดานหนาและหลัง 
-  เปนตัวที่ใชปรับแนว  MAIN  ROTOR  BLADES  เพื่อให  BLADES  ทั้งสองใหอยูในแนว

เดียวกัน  (ALIGNMENT - MAIN  ROTOR  BLADES)   
TENSION  TORSION  STRAP  (t.t.strap)  หรือ  RETENTION  STRAP  ประกอบอยูภายใน  HUB  
YOKE  เปน  STAINLESS  STEEL  STRAP 
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รูปที่  ๑๐๐  MAIN ROTOR HUB ASSY 
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หนาที ่
-  ตอตานแรงทางอากาศพลศาสตร  (COUNTERACT  AERODYNAMIC  FORCE)  ซึ่งแรงนี้

จะพยายามทําใหมุมของ  MAIN  ROTOR  BLADE  เปลี่ยนไปในขณะหมุนผานอากาศ 
-  รับแรงหนีศูนย  และถายทอดไปยัง  HUB  (ABSORB  CENTRIFUGAL  FORCE  AND  

TRANSFER  TO  HUB) 
-  ชวยในการยึดแนน  BLADE  GRIP  กับ  YOKE   
OUTBOARD  RETENTION  STRAP  FITTING  (๒  อัน)  ประกอบอยูทางปลายดานนอกของ  

RETENTION  GRIP  และยึดกับ  RETENTION  STRAP  ดวย  PIN  ที่  FITTING  มีเกลียวนอก  และโผล
ออกมาจาก  BLADE  GRIP  เพื่อยึดกับ  BLADE  GRIP  RETENTION  NUT STRAP  RETENTION  
NUT  บางทีเรียกวา  DOME  NUT  และ  NUT  นี้มี  LOCK  PLATE  เปนตัวหามไมใหคลายตัว 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๐๑  MAIN ROTOR HUB ASSY 
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รูปที่  ๑๐๒ 
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STATIC STOP (๒  อัน) ประกอบอยูทางดานลางของ HUB YOKE ทางดานในใกล TRUNNION ขางละอนั 
หนาที ่

-  ปองกันการชํารุดเสียหายซึ่งจะเกิดขึ้นกับ  MAST  อันเนื่องมาจากการกระทบของ  MAIN  
ROTOR  HUB  ASSEMBLY  เมื่อ  MAIN  ROTOR  BLADES  กระดกขึ้น 

-  เปนตัวหาม  (LOCK)  INBOARD  RETENTION  STRAP  FITTING 
-  เปนตัวเพื่อใชเทียบเคียงในการตั้งมุม  BLADES  โดยมี  POINTER  ประกอบอยูทางดานลาง

ของ  STATIC  STOP  ขางละอัน  การตั้งมุมโดยการเทียบเคียง  POINTER  SCRIBE  MARK  บน  
BLADE  GRIP 
GRIP  PLATE  AND  RESERVOIR   (๒  อัน)  ประกอบอยูทางโคนของ  BLADE  GRIP  ทั้งสองขาง  
ตอนบนของ  GRIP  PLATE  นี้มีกระเปาะพลาสติก  (RESERVOIR)  เพื่อบรรจุหลอล่ืนเพื่อใชในการหลอ
ล่ืน  RESERVOIR  มีสลักยึด  (BOLT)  ประกอบอยูตรงกึ่งกลางของ RESERVOIR  ตองเติมหลอล่ืนใหมี
ระดับกึ่งกลางของเสนศูนยกลาง  (CENTER  LINE)  ของสลักยึด  (BOLT)  ตลอดเวลา 
หนาที ่

-  เพื่อบรรจหุลออ่ืน  เพื่อใชในการหลอล่ืน  BLADE  GRIP 
-  เปนตัวเรือนเพื่อใชประกอบ  GRIP  SEAL  และ  O - RING 

BLADE RETAINING BOLT (BLADE GRIP BOLT)  มี  ๒  ตัว  ทําดวย  STEEL  สามารถสับเปลี่ยนกันได 
หนาที ่

-  เพื่อยึด  MAIN  ROTOR  BLADE  เขากับ  BLADE  GRIP 
-  เพื่อใชในการสมดุล  MAIN  ROTOR  BLADES  ทางดานตามยาวของ  BLADE  (SPAN 

WISE  BALANCE) 
โดย  BLADE  RETAINING  BOLT  นี้กลวง  จะมีรูไวสําหรับใสฝอยตะกั่ว  (LEAD  WOOL)  

กอนตะกั่ว  (LEAD  SLUGS)  หรือตะกั่วอยางหนึ่งอยางใดก็ตามเพื่อแกการไมสมดุลของ  MAIN  ROTOR  
BLADES  ทาง  SPAN WISE 
STABILIZER  BAR   ประกอบติดอยูกับ  TRUNNION  โดย  STABILIZER  BAR  SUPPORT  โดย
ประกอบอยูเหนือ  MAIN  ROTOR  BLADES  และทํามุม  ๙๐  องศากับ MAIN  ROTOR  BLADES  
(ประกอบขวาง  MAIN  ROTOR  BLADES)  สวนประกอบที่สําคัญมี  CENTER  FRAME , OUTER  
FRAME  และ  WEIGHT  ซึ่ง  WEIGHT  นี้ประกอบอยูที่ปลายทั้งสองขางของ  BAR  TUBE  แตละขางของ  
BAR  FRAME  มี  CONTROL  TUBE  ตอไปยัง  DAMPER  ซึ่งประกอบอยูกับ  MAST  ที่  DAMPER  
SPLINE  และมีชุด  MIXING  LEVEL  ประกอบอยูกับ  BAR  FRAME  มี  CONTROL  TUBE  ตอจาก  
MIXING  LEVEL  ไปยัง  SCISSOR  LEVEL  ซึ่งการบังคับจากระบบ  CYCLIC  CONTROL  
COLLECTIVE  CONTROL  จะถูกสงผาน  SCISSOR  LEVEL 
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รูปที่  ๑๐๓ 
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การหมุนของชุด  STABILIZER  BAR  จะรักษาการหมุนใหอยูในพื้นราบหรือพื้นระนาบการ
หมุนเดิมเสมอ  KEEP  IN  ITS  ORIGINAL  PLANE  OF  ROTATION  ซึ่งพื้นระนาบนี้จะตั้งไดฉากกับ  
MAST  และจะยึดหรือหนวงเหนี่ยวให  MAIN  ROTOR  หมุนอยูในพื้นระนาบการหมุนอันหนึ่งและ
เนื่องจาก  STABILIZER  BAR  นี้มี  CONTROL  TUBE  ตอไปยัง DAMPER  ซึ่ง  DAMPER  นี้เปนตัว
หนวงเหนี่ยวชุด  STABILIZER  BAR  โดยเหตุนี้ STABILIZER  BAR  จึงมีพื้นระนาบการหมุนเปลี่ยนแปลง
ไปชากวาพื้นระนาบการหมุนของ MAIN  ROTOR  และจากผลแหงแรงเฉื่อยของชุด  STABILIZER  BAR  
จึงทําใหเพิ่มเสถียรภาพในการบิน  ของเฮลิคอปเตอรทุกสภาพการบินและในขณะทําการบินผาดโผน  หรือ
เปลี่ยนทาบินทันทีทันใดดวย 
หนาที ่

-  เพื่อเพิ่มเสถียรภาพในการบินของเฮลิคอปเตอร 
MIXING  LEVEL  ประกอบติดอยูกับ  STABILIZER  BAR  โดยสลักยึด  (BOLTS)  ที่  

CENTER  FRAME 
หนาที่ 

- เปนจุดรวมผสมการบังคับของระบบ  CYCLIC  CONTROL  SYSTEM  COLLECTIVE  
FITCH  CONTROL  SYSTEM  และรวมการเคลื่อนที่  ที่เกิดจาก  STABILIZER  BAR  ASSEMBLE  ดวย  
และ  ถายทอดการเคลื่อนที่ในการบังคับรวมนี้ผาน  PITCH  LINK  ไปยัง  PITCH  HORN  สงตอไปยัง  
BLADE  GRIP  เพื่อเปลี่ยนมุม  BLADE  ตอไป 

HYDRAULIC  DAMPER  (STABILIZER  BAR  DAMPER)  มี  ๒  อัน  ประกอบอยูกบั  MAST  
ที่  DAMPER  ADAPTER  SPLINE  DAMPER  นี้  เปนแบบ  ROTARY  VISCOUS  TYPE  DAMPER   
หนาที่ 

- ควบคุม  MAST  FOLLOWING  TIME  OF  STABILIZER  BAR  ASSEMBLY 
นั่นคือเปนการควบคุมการทํางานของชุด  STABILIZER  BAR  ใหถูกตองภายใน DAMPER  จะ

บรรจุดวย  HYDRAULIC  จนเต็ม  มี  INDICATOR  PIN  และ  CAM  MARK  เพื่อตรวจสอบเวลา  
(CHECK  OF  TIMING)  การตรวจสอบเวลาการทํางานกระทําไดโดยการดึง  STABILIZER  BAR  ลงมา
จนสุดขางใดขางหนึ่งแลวดันกลับข้ึนไปอยูตําแหนงกึ่งกลางโดยเร็ว  ใหคอยสังเกตดู  INDICATOR  PIN  ใน  
DAMPER  (ดูรูป) 
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รูปที่  ๑๐๔ 
การตรวจสอบการสมดุลของ STABILIZER BAR ASSY 

 
MAST CONTROL ASSEMBLIES  คือชุดบังคับที่ประกอบติดอยูกับ MAST มีดวยกัน ๓ ชุด  

คือ 
๑.  SWASH PLATE  AND  SUPPORT  ASSEMBLY 
๒.  SCISSORS  AND  COLLECTIVE  SLEEVE  ASSEMBLY 
๓.  STABILIZER  BAR  ASSEMBLY 

SWASH PLATE  AND  SUPPORT  ASSEMBLY   สรางดวยอลูมนิั่มเจือ  (ALUMINUM  ALLOY)  เปนที่
ติดตั้งและรองรับชิ้นสวน  ๓  ชนิด  คือ 

-  GIMBAL  RING 
-  SWASH PLATE 
-  COLLECTIVE  LEVEL 

GIMBAL  RING  สรางดวยเหล็กกลา  (STEEL) 
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หนาที ่
๑.  ทําใหชุด  SWASH PLATE  สามารถหมุนไดโดยอิสระรอบแกนทัง้  ๓  แกน  คือ  

LONGITUDINAL , LATERAL  AND  VERTICAL  (UNIVERSAL  ACTION  FOR SWASH PLATE) 
๒.  เปนที่ติดตั้ง  INNER  RING  ASSEMBLY  ของชุด  SWASH PLATE  ASSEMBLY 

ขอควรสังเกต 
เมื่อ  ROTOR  หมนุ  OUTER  RING  ASSEMBLY  จะหมุนรอบแกน  VERTICAL  แต   

GIMBAL  RING  ASSEMBLY  นัน้  ยึดติดกับ  INNER  RING  ASSEMBLY  และประกอบอยูกับ  
GIMBAL  RING  ซึง่มีแกนยอมใหหมนุได  ๒  แกนคือ  LONGITUDINAL  และ  LATERAL  จงึทําใหชุด  
SWASH PLATE  ASSEMBLY  เคลื่อนที่รอบแกนทัง้  ๓  แกนในคุณสมบัติของ  UNIVERSAL  ACTION 
SWASH PLATE  ASSEMBLY   ประกอบดวย  SWASH PLATE - INNER  RING  AND SWASH PLATE  
OUTER  RING  สวมอยูโดยรอบ  MAST 
SWASH PLATE - INNER  RING  สรางดวย  CAST  ALUMINUM  ALLOY  HORN  ๓  อัน  สําหรับตอ
เขากับระบบ  CYCLIC  CONTROL  ๒  อัน  และสําหรับตอเขากับระบบ  SYNCHRONIZER  ELEVATOR 
SWASH PLATE - OUTER  RING   ประกอบอยูดานนอกของ  INNER  RING  โดยม ี BEARING  อยู
ระหวางกลาง  ทาํหนาที่เปลีย่นการบังคับจากระบบ  CYCLIC  FLIGHT  CONTROL  จากไมมกีารหมนุ  
ไปเปนการหมนุ  (CHANGE  NON – ROTATING  CYCLIC  CONTROL  TO  ROTATING  CONTROL) 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 



157 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๐๕ 
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TRUNNION  AND  BEARING  ASSEMBLY 
 

SWASH PLATE  ASSEMBLY  มี  TRUNNION  AND  BEARING  ASSEMBLY  โดยมี  ๓  
อันอยูที่  HORN  ของ  INNER  RING  SWASH PLATE  แตละ  HORN  เพื่อตอเขาระบบ  CYCLIC  
CONTROL  อีก  ๒  อันอยูที่  OUTER  RING  SWASH PLATE  เพื่อประกอบกับ  DRIVE  LINKS  และอีก  
๑  อันอยูที่  COLLECTIVE  LEVEL  เพื่อตอเขากับระบบ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL 

SCISSORS  AND  COLLECTIVE  SLEEVE  ASSEMBLY   ติดตั้งอยูดานในของชุด   
SWASH PLATE  ASSEMBLY  โดยรอบ  MAST  ดานลางยึดโดย  BEARING  สามารถทาํใหเคลือ่นที่ข้ึน
ลงไดโดยการบังคับ  COLLECTIVE  LEVEL  ดานบนยดึติดกับ  SCISSORS  ซึ่งชดุ 
SCISSORS  นี้ประกอบอยูกับ  HUB  ASSEMBLY  ซึ่งประกอบอยูกับชุด  BEARING ASSEMBLY  อีกที
หนึ่งและสามารถหมุนไดโดยรอบ  SLEEVE  ฉะนั้นเมื่อ  MAST  หมุนโดยการเชื่อม  (ENGAGED)  ของ  
MAST  DRIVING  SPLINE  (SPLINE  หมายเลข  ๑)  กับ MAST  DRIVING  ADAPTER  UPPER  
STAGE  PLANETARY  GEAR  ASSEMBLY  ก็จะทําใหชุด  SCISSORS  ซึ่งประกอบอยูกับ  HUB  หมุน
ไปดวย  ชุด  SCISSORS  และ  HUB  นี้  เชื่อมกับ  MAST  ที่  SPLINE  หมายเลข  ๒  ชุด  SCISSORS  นี้
มี  DRIVE  LINKS ASSEMBLY  ตอไปยัง  OUTER  RING  ASSEMBLY  ก็จะทําให  OUTER  RING  
ASSEMBLY  หมุนไปดวย 

COLLECTIVE  LEVEL  HALVES   ที่อยู  ๒  อัน  ประกอบเปนชุดอยูดวยกันโดยปลายขาง
หนึ่งของแตละอัน  ยึดติดกับ  SUPPORT  ASSEMBLY  และปลายอีกขางหนึ่งของแตละอันยึดติดกับ  
TRUNNION  AND  BEARING  ซึ่งมีไวประกอบกับ  COLLECTIVE  SERVO  CYLINDER  CONTROL  
TUBE 
COLLECTIVE  HUB   ประกอบอยูตอนบนของ  COLLECTIVE  SLEEVE  สามารถหมุนไดโดยรอบ  
COLLECTIVE  SLEEVE  โดยอาศัย  BEARING  ทําหนาที่เปลี่ยนการบังคับจากการไมหมุนของ  
COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  ไปเปนการหมุน  (CHANGE  NON – ROTATING  CYCLIC  
CONTROL  TO  ROTATING  CONTROL) 
COLLECTIVE  HUB  PLATE  SET   เปนชิ้นสวนที่ยึดติดกับ  COLLECTIVE  HUB 
ดวย  BOLTS  และมี  INNER  SPLINE  เชื่อมติดกับ  SPLINE  หมายเลข  ๒  ของ  MAST  เปนตัวหมุนขับ  
COLLECTIVE  HUB  ในชุด  SCISSORS  AND  COLLECTIVE  SLEEVE ASSEMBLY  SCISSORS  
LEVERS  (SCISSORS  ASSEMBLY)  เปนตัวผสมหรือรวมการบังคับ  (MIXING  CONTROL)  ของระบบ  
COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  AND  CYCLIC  CONTROL 
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รูปที่  ๑๐๖ 
 
DRIVE  LINKS   (LINK  ASSEMBLY)  ปลายขางหนึ่งประกอบอยูกับ  TRUNNION  AND  BEARING  
ASSEMBLY  ของ  OUTER  RING  และ  ปลายอีกขางหนึ่งประกอบติดอยูกับ  SCISSORS 
ทําหนาที ่

-  หมุนขับ  OUTER  RING  SWASH PLATE  ASSEMBLY   
-  ถายทอดการบังคับจากระบบ  CYCLIC  CONTROL  ไปยัง  SCISSORS  LEVERS  ไดกลาว

ไวแลวขางตน 
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๗.  การจัดแนวกลีบโรเตอรใหญ   (ALIGNMENT  OF  BLADES – MAIN  ROTOR)  (ดูรูป) 
๑.  ถอด  MAIN  ROTOR  โดยที่มี  GRIP  LINKS  หมายเลข  T  101402  ประกอบอยูดวย  (ตาม  

TM  55 – 1520 – 210 – 20 ) 
๒.  ถอด  MAIN  ROTOR  พรอมดวย  GRIP  LINKS  T  101402  ที่ประกอบไว  ดังแสดงในรูปที่  ๖๑  

จัดตําแหนง  FLAP  STOP  หมายเลข  T  101468  ไวบนแตละขางของ TRUNNION  จัดรูปใน  STOP  ให
ตรงกับรูลางของ  TRUNNION  แลวใสสลักยึด 

๓.  วาง  MAIN  ROTOR  บน  LEVEL  BUILD  UP  BENCH  หมายเลข  T  101356  ซึ่ง
ประกอบดวย  ADAPTER  PLATE  หมายเลข  101421  ใชรองรับที่เหมาะสมเพื่อจัดตําแหนงของ  
BLADES  ใหไดแนวตรงในระนาบของ  PRECONE  ANGLE  คือทํามุม  ๒ ๑/๒  ถึง  ๓  องศากับ  BLADE  
GRIP  ตลอดความยาวของ 

๔.  วางเครื่องมือวัดมุม  (PROTRACTOR)  ตามแนวขวาง  (CHRODWISE)  บนผิวดานบนของ  
YOKE  ปรับเครื่องวัดมุมไวที่ศูนยองศา  (ZERO  PROTRACTOR)  วางเครื่องวัดมุมบนพื้นผิวที่เรียบ  
(MACHINE  SURFACE)  ของ  GRIP  ตามแนวขวางที่รูของ  BLADE  RETAINING  BOLT  ปรับ  GRIP  
LINKS  หมายเลข  T  101502  เพื่อใหอานเครื่องวัดมุมไดศูนยองศา  (ZERO  READING  ON  
PROTRACTOR)  ใหกระทําเชนเดียวกันนี้กับ  GRIP  ดานตรงขาม 

๕.  วาง  SUPPORT  ASSEMBLY  หมายเลข  T  101400  และ  SCOPLE  ASSEMBLY  หมายเลข  
T  101401  บน  PILLOW  BLOCKS  เหนือ  RESERVOIRS  แลวยึด  SUPPORT 
เขากับ  PILLOW  BLOCKS  ใหแนน 

๖.  ตรวจสอบกลองใหคาการปรับเปนศูนย  (ZERO  ADJUSTMENT)  ดังนี้ 
๖.๑  มองผานกลองไปที่วัตถุอันหนึ่งที่อยูหางออกไปประมาณ  ๕๐  ฟุต 
๖.๒  เขียนเสนตรงในแนวดิ่ง  (DRAW  A  STRAIGHT  VERTICAL  LINE)  บนวัตถุนั้นใหทับกับ  

VERTICAL  CROSS  HAIR  ของกลอง 
๖.๓  คลาย  CLAMP  SCREW  บน  SUPPORT  และหมุนกลองไป  ๑๘๐  องศา  โดยหมุนรอบ

แกนลํากลอง  แลวขันแนน  CLAMP  SCREW 
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รูปที่  ๑๐๗ 
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๖.๔  เสน  VERTICAL  CROSS  HAIR  ควรทับเสนที่เขียนไวบนวัตถุนัน้  ถาหากทับกนัใหเขียน
เสนตรงในแนวดิ่งเสนที่สองขึ้นมาใหมบนวัตถุนัน้ใหทับกัน  VERTICAL  CROSS  HAIR 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๐๘ 
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๖.๕  ใหเขียนเสนตรงในแนวดิ่งเสนที่สามขึ้นระหวางกึ่งกลางของเสนตรงในแนวดิ่งเสนที่หนึ่งและ
เสนที่สองที่เขียนไวกอนแลวนั้น 

๖.๖  ใหปรับ  SCREW  ที่มีเครื่องหมาย  “L”  บนดานขางของกลองใหเสน  VERTICAL  CROSS  
HAIR  ทับกับเสนที่สามที่เขียนไว 

๖.๗  หมุนกลองไป  ๑๘๐  องศา  และตรวจสอบดูวาเสน  VERTICAL  CROSS  HAIR  ทับกับ
เสนที่สาม 

๖.๘  ถาไมทับใหทําตามวิธีการขางตนใหมอีกจนไดผลเปนที่นาพอใจ 
๗.  ทําการตรวจสอบแนว  BLADE  (BLADE  ALIGNMENT)  โดยการมองผานกลองไปยังหัวของ  

SCREW  (รูปที่  )  ซึ่งอยูบนผิวดานบนของปลาย  BLADE  หลังชายหนาไปเล็กนอย  ปรับ  DRAG  
BRACE  ตามความจําเปนเพื่อใหหัวของ  SCREW  ตรงกับเสน  VERTICAL  CROSS  HAIR  ของกลอง  
หลังจากทําการขันแนน  LOCK  NUTS  แลวใหตรวจสอบใหม  ถาจําเปนก็ใหทําการปรับใหมอีก  เสร็จแลว
ใหขันแนน  LOCK  NUTS  ดวยแรงบิด  ๑๐๐  ถึง  ๖๐๐  นิ้ว/ปอนด 

๘.  กลับกลองบนแทนยึด  แลวทาํการตรวจสอบและปรับ  BLADE  ใบที่อยูตรงกนัขาม 
๙.  เมื่อทําการตรวจสอบและปรับจนไดแนว  BLADES  ถูกตองแลวใหถอดกลองและชุด  SUPPORT  

ASSEMBLY  ออก  ใชสีคาดเพื่อเปนสีอางอิง  (REFERENCE  MARK)  ระหวาง  DRAG  BRACE  
BARREL  กับ  LOCK  NUT  เพื่อแสดงถึงตําแหนงในแนวเดิม  สําหรับใชในการแกไขปญหาเมื่อเกิดการสัน่  
แลวติดตั้ง  MAIN  ROTOR  เขาที่เดิม 
๘.  การสมดุลชุดโรเตอรใหญ   (BALANCING – MAIN  ROTOR) 

๑.   การสมดลุทางสถิต  (STATIC  BALANCE) 
๒.   การสมดลุทางอากาศพลศาสตร  (DYNAMIC  BALANCE) 

การสมดุลทางสถิต   (STATIC  BALANCE) 
การสมดุลทางสถิต  (STATIC  BALANCE)  คือการสมดุลหรือการทําใหเกิดสมดุลภาพกับชุด  

MAIN  ROTOR  โดยที่  BLADES  ไมมีการหมุนผานอากาศ  ซึ่งกระทําในที่อากาศนิ่งเชน  ในหองสมดุล
โดยเฉพาะหรือในโรงเก็บที่ปดประตูอยางมิดชิดเปนตน  โดยทั่วๆ ไปแลวกระทําได  ๒  วิธีคือ 

๑.  โดยวิธีใชชดุเครื่องมือสมดุล  (BALANCING  ASSEMBLY) 
๒.  โดยวธิีใชเครื่องมือวัดระดับเล็กๆ  (SMALL  SPIRIT  LEVEL) 

การสมดุลทางอากาศพลศาสตร   (DYNAMIC  BALANCE) 
การสมดุลทางอากาศพลศาสตร  (DYNAMIC  BALANCE)  คือการสมดุลหรือ  การทําใหเกิด

ดุลยภาพกับชุด  MAIN  ROTOR  โดยที ่ BLADES  หมนุผานอากาศ 
เมื่อทําการสมดุลทางสถิต  (STATIC  BALANCE)  กับ  MAIN  ROTOR  ไดแลว  เมื่อนํามา

ประกอบเขากับเฮลิคอปเตอรแลว  จะตองทําการตรวจสอบสมดุลทางอากาศพลศาสตรอีก  เมื่อโรเตอรหมุน
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ผานอากาศในขณะบินลอยลํา  (HOVERING  FLIGHT)  ซึ่งการตรวจสอบการไมไดดุลยทาง  อากาศ
พลศาสตร  กระทําไดโดย 

๑.  ความรูสึกของนักบนิ 
๒.  ดวยเครื่อง  ELECTRONICS 

 
การสมดุลชุด  MAIN  ROTOR  ทางสถิตยโดยวิธีใชมุมเครื่องมือสมดุล (BALANCING  ASSEMBLY) 

๑.  ประกอบ  HOIST  SUPPORT  STRUCTURE  (7A050)  KIT  (ดูรูป)  เขากับ  TUBE  
ASSEMBLY  หมายเลข  ๒๗๖๙  และ  VERTICAL  SPACKER  SLEEVER  ใน  ELBOWS  เพื่อเสริม
ความยาวของ  HOIST  ARM  ประกอบ  SPACER  อันหนึ่งใน  VERTICAL  SECTION 

๒.  ให  FIXTURE  (ดูรูป)  อยูตรงกึ่งกลางบน  WORK  STAND  (7A  050)  KIT   
๓.  ประกอบ  SLEEVE  หมายเลข  ๒๔๖๗  (๒)  ไวเหนือยอดสุดของ  FIXTURE  (1)  และให  

SLEEVER  นั่งเบาบนบาดานบนของ  FIXTURE 
๔.  ประกอบ  ADAPTER  (3)  โดยใหดานที่หนาอยูขางลางบน  FIXTURE  (1)  และนั่งเบาอยู

ตอนบนของ  SLEEVER  (2)  หาม  ADAPTER  ไวในตําแหนงนี้โดยการขันแนน  ADAPTER  SET  
SCREW  (4)  โดยการใชกุญแจ  ๖  เหลี่ยม  (HEX  WRENCH)  ขนาด  ๑/๘  นิ้ว 

๕.  กอนที่จะวาง  HUB  ลงบน  FIXTURE  ใหเหนี่ยว  GRIP  ลงเพื่อไลอากาศ  (BLEED  AIR)  
ออกจาก  GRIP  โดยกระทํากับ  GRIP  ทั้งสองขางสลับกัน  ใหทําการเติมหลอล่ืนกับ  RESERVOIR  
ตอเนื่องกันและทําการไลอากาศออกจนกระทั่ง  GRIP  มีหลอล่ืนบรรจุจนเต็มดวยเหตุนี้  หลอล่ืนใน  GRIP  
ทั้งสองขางจะเทากัน  ใหประกอบจุกอุด  (FILLER  PLUGS)  และหามลวด  (LOCK  WIRE) 

๖.  คอยๆ หยอน  ROTOR  HUB  ASSEMBLY  (8)  เหนือ  FIXTURE  (1)  โดยความ
ระมัดระวัง  โดยการจัดแนวใหเสนผาศูนยกลางกลางภายใน  (INSIDE  DIAMATER)  ของ  SPLINED  
TRUNNION  กับเสนผาศูนยกลางนํารอง  (PILOTING  DIAMETER)  ของ  ADAPTER  (3)  และใหแนใจ
วา  CONE  SURFACE  ของ  SPLINED  TRUNNION  นั่งเบาอยางมั่นคง  (FIRMLY)  บน  CONE  
SURFACE  ของ  ADAPTER  (3) 

๗.  ประกอบ  PITCH  POSITIONING  LINKS  หมายเลข  T  10142  และปรับ  BLADE  
GRIP  เพื่อใหตําแหนงของมมุทั้งสองขางเทากนั  (SYMMETRICAL  PITCH  POSITIONS)  โดยการวาง
เครื่องวัดมุม  (BUBBLE  PROTRACTOR)  บนพื้นราบผิวดานบนของ  ROTOR  HUB  ขวางกบั  GRIP  
PITCH  AXIS  ปรับเครื่องวัดมุม  (PROTRACTOR)  เพื่อใหฟองน้ํา  (BUBBLE)  อยูกึ่งกลางยาย  
(TRANSFER)  เครื่องวัดมุมและรักษาใหอยูในตําแหนงขวาง เชนเดิมสดุผิวดานในของ  BLADE  GRIP  
FORK  ทั้งสองขางและจัดฐานของเครื่องวดัมุม  (PROTRACTOR  BASE)  ใหไดแนวตรงตามเสนขวาง  
(TRANSFERS  MILLED  LINE)  ใน  FORK  SURFACE  ปรับมุม  GRIP  (GRIP  PITCH)  เพื่อใหฟองน้าํ
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ของเครื่องวัดอยูตําแหนงกึง่กลางอกีครั้งเสร็จแลวยายเครื่องวัดมุมไปไวในตําแหนงขวางเขนเดียวกันกับ  
GRIP  FORK  ดานตรงขาม  และทาํการปรับ  GRIP  PITCH  ซ้ําอีก 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๐๙ 
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๘.  วาง  BLOCK  OF  WOOD  ใหชนกับหัวของ  ROTOR  BLADE  RETENTION  BOLTS  
เคาะ  BLOCK  เพื่อเคลื่อน  GRIP  ในทางรัศมีไปทางดานนอก 

๙.  ประกอบ  YOKE  (5)  โดยเอาดานขา  (LEGS)  ลงขางลางเหนือตอนบนสุดของและจัด
ตําแหนงเพื่อใหผิวดานบนของ  LOCKING  COLLAR  (SENSITIVITY  SETTING  REFERENCE)  ตรงกับ  
ARBOR  SCALE  (7)  ที่ตําแหนง  ๑๔.๗๕  นิ้ว  หาม  YOKE  (5)  ใหมั่นคงในตําแหนงนี้กับ  ARBOR  
ดวย  COLLAR  SCREWS  โดยใชกุญแจ  ๖  เหลี่ยม  (HEX  WRENCH)  ขนาด  ๓/๑๖  นิ้ว  (7  HEL  
061  KIT) 

๑๐.  ประกอบ  ARBOR  (6)  ลงไปทางดานลางผาน  ROTOR  TRUNNION  AND  FIXTURE  
(1)  ASSEMBLY  โดยใหขาของ  YOKE  ทั้งสองนั่งเบาอยางมั่นคงบนพื้นราบผิวดานบนของ  ROTOR  
HUB  ใหไดแนวกับ  BLADE  GRIP  PITCH  AXIS 

๑๑.  ประกอบ  SPACER  หมายเลข  ๒๒๐๑  (7  A  050  KIT)  บนปลายดานลางของ  
ARBOR  (6)  ประกอบ  HAND  WHEEL  หมายเลข  ๒๒๑๕  ปลายสุดของ  ROTOR  HUB  และขันแนน
เพื่อให  CLAMP  YOKE  (5)  ยึดมั่นคงติดกับ  ผิวดานบนของ  ROTOR  HUB 

๑๒.  ใช  GAGE  (11)  (ดังแสดงไวในรูป)  ปรับ  ROTOR  HUB  DRAG  BRACE  STRUTS  
เพื่อใหไดตําแหนงของมุมเทากันทั้งสองขาง  โดยการใช  DRAG  STRUT  FOSIT  POSITIONING  GAGE  
จัดให  DRAG  STRUT  (10)  อยูในตําแหนง  GAGE  OUTER  POSITION  (ดังแสดงในรูป)  ใหถอด  
GAGE  ออกจาก  ROTOR  ASSEMBLY  ในระหวางการ  BALANCE  CHECK 

๑๓.  ประกอบ  QUICK-DISCONNECT  ASSEMBLY  พรอมดวยลวดขนาด  ๓/๑๖  นิ้วบน  
ARBOR  (6)  แขวน  ROD-BWD  และตอ  CABLE  ใน  LIFTING  PLATE  ของ  HYDRAULIC  PUMP  
ASSEMBLY  (7  A  050)  KIT  หอยชุดทั้งหมดนี้ใหพนออกมาจาก  WORK  STAND  ประมาณ  ๑/๔  นิ้ว  
ตรวจใหแนใจวาชุดที่ถูกแขวนไวนั้นเปนอิสระจากการรบกวนกับ  WORK  STAND  และวัตถุอ่ืนๆ  และให
สังเกตดูสภาพของการสมดุลที่แสดงใหเห็นไดโดย  วงกลมสีดํา  BLACK  INDICATOR  DISE  ที่ปลายสุด
ของ  ARBOR  (ดูรูป) 
ขอสังเกต 

เพื่อที่จะใหแนใจวาสวนของ  HAND  WHEEL  หมายเลข  ๒๒๑๕  แขวนเปนอิสระจากการ
รบกวนภายในเสนผาศูนยกลางดานในของ  STAND  TABLE  อาจจะตองทําการปรับระดับของ  STAND  
ASSEMBLY  โดยการประกอบ  WOOD  BLOCKS  ที่เหมาะสมใตขาของ  STAND  ASSEMBLY  ทั้งสอง
ขา  (TWO  TUBULAR  STAND  LEGS) 
การสมดุล  MAIN  ROTOR  ทางสถติโดยวิธใีหเครื่องมือวัดระดับ 

การสมดุลโดยวิธีนี้ในขั้นแรก  ๑  ถึง  ๔  คลายคลึงกับการจัดแนว  BLADES  ของ  MAIN  
ROTOR  (ALIGNMENT  BLADES-MAIN  ROTOR)  และเพิ่มเติมข้ันที่  ๕  ถึง  ๖  ดังนี้ 
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รูปที่  ๑๑๐ 
เครื่องหมายชีแ้สดงภาพสมดุลยของเครื่องมือที่ใชตรวจสอบ 
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๑.  ถอด  MAIN  ROTOR  ออกโดยที่มี  GRIP  LINK  หมายเลข  T  101402  ประกอบอยูดวย 
๒.  จัดตําแหนงของ  FLAP  STOPS  หมายเลข  T  101468  ใหอยูบน  TRUNNION  ขางละ

อัน  จัดแนวรูใน  STOP  ใหตรงกับรูดานลางของ  TRUNNION  และประกอบ  BOLTS 
๓.  วาง  MAIN  ROTOR  ไวบน  STAND  ที่เหมาะสม  (SUITABLE  STAND)  หรือบน  

LEVEL  หมายเลข  BENCH  หมายเลข  T  101356  ซึ่งประกอบไวดวย  ADAPTER  PLATE  หมายเลข  T  
101431 
ขอสังเกต   ในขั้นนี้ไมตองใชที่รองรับปลาย  BLADE  (SUITABLE  SUPPORTS)  เพื่อให  BLADE  อยูใน
แนว  PRECONE  ANGLE  ประมาณ  ๒ ๑/๒  องศา  ถึง  ๓  องศา  เหมือนกับการจัดแนวกลีบโรเตอร 

๔.  วางเครื่องวัดมุม  PROTRACTOR  ในแนวขวาง  (CHORD WISE)  บนผิวดานบนของ  
YOKE  ปรับเครื่องวัดมุมใหเปน  ๐  แลว  แลววางบนผิวเรียบ  (MACHINED  SURFACE)  ของ  GRIP  
LINK  ในแนวขวางที่รูของ  BLADE  RETAINING  BOLT  ปรับ  GRIP  LINK  หมายเลข  101402  
จนกระทั่งอานคาของมุมที่เครื่องวัดเปน  ๐  ใหกระทําเชนเดียวกันนี้กับ  GRIP  ตรงขาม 

๕.  ตรวจสอบการสมดุลทางดานยาวของ  BLADE  (SPAN WISE  BALANCE)  ดวยเครื่องมือ
วัดระดับเล็กๆ  (SMALL  SPIRIT  LEVEL)  โดยวางบนผิวดานบนของ  HUB  YOKE  ใหใกลกับ  MAST  
CENTER  LINE  ที่สุดเทาที่จะใกลไดคอยๆ เอียง  ROTOR  เบาๆ แลวปลอย  และคอยเฝาสังเกตุดูฟองน้ํา
ในเครื่องมือวัดระดับใหอยูนิ่งกับที่  (RELEASE  AND  OBSERVE  BUBBLE  AS  IT SETTLES)  ถา
ฟองน้ําอยูตรงกึ่งกลางของ  SCALE  แสดงวา  MAIN  ROTOR  อยูในสภาพสมดุลถาไมไดใหทําการ
ปรับแก 

๖.  ตรวจสอบการสมดุลทางดานขวางของ  BLADE  (CHORD WISE  BALANCE)  โดยการ
วางเครื่องวัดระดับ  (SPIRIT  LEVEL)  ตามแนวขวางบน  HUB  YOKE  กระดก  HUB  (ROCK  HUB)  
เบาๆ  แลวปลอยคอยเฝาสังเกตุดูฟองน้ําในเครื่องวัดจนอยูนิ่งกับที่  (BUBBLE  AS  IT  SETTLES)  ถาอยู
ตรงกลางแสดงวา  MAIN  ROTOR  อยูในสภาพสมดุลถาไมไดใหทําการปรับแก 
การแกการไมไดสมดุล   (APPLICATION  OF  BALANCE  CORRECTIONS) 

๑.  การไมไดสมดุลทางสถิตย  (STATIC  UNBALANCE)  แบงออกเปน  ๒  ทาง  คือ 
-  การไมไดสมดุลทางแนวยาว  (SPAN WISE  UNBALANCE)  ใหทําการแกโดยใชฝอย

ตะกั่ว  (LEAD  WOOL)  กอนตะกั่ว  (LEAD  LUGS)  หรือตะกั่วใดๆ เดิมเขาไปในโพรง  (CAVITY)  ของ  
BLADE  RETENTION  BOLT 

-  การไมไดสมดุลทางแนวขวาง  (CHORD WISE  UNBALANCE)  กระทําแกไขไดโดยนํา
แผนน้ําหนักและ  หรือแหวนรองเล็กๆ  (WEIGHT  AND/OR  SMALL WASHERS)  มาประกอบเขากับ  
PILLOW  BLOCK  ตามตองการโดยยอมใหเกิดติดแผนน้ําหนักไดอยางมากที่สุด  ๑๖  แผน 
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๒.  การไมไดสมดุลทางอากาศพลศาสตร (DYNAMIC UNBALANCE) แบงออกเปน ๒ ทาง คือ 
๒.๑  การไมไดสมดุลทางแนวยาว  (SPAN WISE  UNBALANCE)  ใหทําการแกไขโดยใช  

TAPE  กระดาษพันโดยรอบที่ปลาย  BLADES  จํานวนรอบตามความจําเปนโดยการบินลอยลํา  
(HOVERING  FLIGHT)  สังเกตุดูอาการสั่นของเฮลิคอปเตอรจนหายไปหรือจนดีที่สุด 

๒.๒  การไมไดสมดุลทางแนวขวาง  (CHORD WISE  UNBALANCE)  ถาหากวาเมื่อทํา
การแกการไมไดสมดุลทางแนวยาวแตยังไมหมดไปทีเดียว  ที่เปนเชนนี้เพราะวา  MAIN  ROTOR  ยังไมได
สมดุลทางแนวขวางใหทําการแกโดยปรับที่  DRAG  DRACE  โดยปรับใหส้ันเขาคือให  BLADE  เคลื่อนไป
ทางดานหลังเรียกวาการ  SWEPT  BLADE 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่  ๑๑๑   
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๓.  LOWER  PLATE  เปนแผนคลายรูปดาว  ๔  แฉก  เชนเดียวกับ  UPPER  PLATE  แตละ
แฉกก็จะมีรูรองรับชุดรองลื่นเพื่อเปนที่ประกอบติดตั้งของ  VERTICAL  HINGE  PIN  ตอนลางเชนเดียวกัน  
ทั้งยังเปนโครงสรางหลักและประกอบยึดติดกับ  UPPER  PLATE  และยังทําหนาที่เปนตัวรับแรงฉุดและ
แรงยกที่เกิดขึ้นบนโรเตอรใหญดวย  นอกจากนี้แลว  LOWER  PLATE  ยังเปนโครงสรางที่รับน้ําหนักของ
ชุดโรเตอรใหญทั้งชุดดวย 

๔.  SPACER  มีลักษณะเปนโครงสรางที่เปนลูกตั้งประกอบอยูระหวาง  UPPER  PLATE  และ  
LOWER  PLATE  ในแตละแฉก  เพื่อเปนตัวเพิ่มความแข็งแรงและปองกันการหยุนตัวของชุดดุมใบพัด  
(ROTOR  HUB)  SPACER  สรางดวยแมกนีเซียมผสม  (MAGNESIUM  ALLOY)  มีดวยกัน  ๔  ตัว  เพื่อ
รองรับและประกอบอยูแตละแฉกของ  UPPER  PLATE  AND  LOWER  PLANE 

๕.  VERTICAL  HINGE  PIN  เปนสลักยึดพิเศษขนาดใหญ  ประกอบยึดอยูที่ปลายแฉกแตละ
แฉกระหวาง  UPPER  PLATE  และ  LOWER  PLATE  ในแนวดิ่งที่ปลายของ VERTICAL  HINGE  PIN  
ทั้งดานบนและลางจะถูกยึดแนนดวยแปนเกลียวพิเศษมีลักษณะเปนโดมและมีจุกสําหรับอัดไขเพื่อไปหลอ
ล่ืนชุดรองลื่นที่รองรับ  VERTICAL  HINGE  PIN  ดวย  VERTICAL  HINGE  PIN  มีทั้งหมด  ๔  ตัว  แต
ละตัวจะทําหนาที่ที่สําคัญคือ  ยอมใหกลีบใบพัดสามารถสายตัวไดอยางอิสระทางระนาบ  ดังไดกลาว
มาแลวใน  ๒ - ๓  จากแนวเดิม 

๖.  HORIZONTAL  HINGE  PIN  เปนสลักยึดพิเศษเชนเดียวกันจะประกอบสอดอยูในรองลื่น
ของชุด  VERTICAL  HINGE  PIN  เขาไปยังชุด  SPINDLE  ในทางระนาบและปลายอีกดานหนึ่งจะ
ประกอบอยูกับชุด  TRUNNION  DAMPER  ของชุดดุมใบพัดใหญ  หนาที่หลักที่สําคัญของ  
HORIZONTAL  HINGE  PIN  ก็คือเปนตัวยอมใหกลีบใบพัดใหญเกิดการกระพือข้ึน – ลง  (FLAPPING)  
ของกลีบใบพัดไดอยางอิสระแกกันสําหรับ  S – 58 T  หรือ  H –34 C&D  กลีบใบพัดใหญสามารถกระพือ
ข้ึนไดสูงสุด  ๓๕°  และลงได  ๕°  รวมจํานวนองศาของการกระพือ  ๔๐° 

๗.  SPINDLE  เปนแกนของ  SLEEVE  มีขายึดติดกับ  HORIZONAL  HINGE  PIN  ซึ่งตัว  
SLEEVE  จะเปนที่ติดตั้งของชุดกลีบใบพัดใหญและ  SLEEVE  สามารถหมุนไดรอบตัวเพื่อทําใหกลบีใบพดั
สามาถเพิ่มหรือลดมุมปะทะได  SPINDLE  สรางดวยเหล็ก  มีทั้งหมด  ๔  ตัว 

๘.  SLEEVE  ASSY  เปนโครงสรางที่เปนดุมสําหรับติดตั้งชุดกลีบใบพัดใหญและจะสวมสอด
เขากับชุด  SPINDLE  ซึ่งมีชุดรองลื่น  (BEARING)  เปนตัวรองรับ  BEARING  จะมีทั้งหมด  ๒  ชุด  ที่ดาน
นอก  ๑  ชุด  และดานในอีก  ๑  ชุด  เพื่อทําใหชุด  SLEEVE  สามาถหมุนไดรอบตัวเพื่อทําหนาที่ยอมให
กลีบใบพัดสามารถเพิ่มและลดมุมปะทะไดอยางสะดวก 

๙.  HORN  ASSY  เปนตัวยึดอยูกับ  SLEEVE  และปลายอีกดานหนึ่งจะเปนที่ประกอบกับคัน
สงปรับมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญ  โดยการอํานวยการทํางานจากชุด  ROTATING  STAR  ซึ่งจะได
กลาวตอไป  ที่ชุด  HORN  นี้จะมีชุด  HORN  LOCK  ซึ่งเปนสลักเกลียวปลายดานหนึ่งเปนปุมมือหมุน  
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(KNOB)  สําหรับหมุนใหเดือยของ  HORN  LOCK  สามารถเคลื่อนที่เขาและออกไดขณะทําการหมุน  เพื่อ
เปนการ  LOCK  และ  UNLOCK  ระหวาง  SLEEVE  และ  HORN  ตําแหนง  UNLOCK  คือการคลาย  
KNOB  ออก  สลักยึดจะคลายตัวออกจาก  SLEEVE  และ  HORN  ทําให SLEEVE  หมุนไดโดยอิสระและ
สามารถทําการพับกลีบใบพัดไดแตตําแหนง  LOCK  จะตองปรับหมุน  KNOB  เขาใหแนนและทําการหาม
ลวดกัน  คลายที่  KNOB  ดวย  มิฉะนั้นจะเกิดการคลายตัวได  ขณะทําการบินซึ่งจะทําให  SLEEVE  หลุด
ออกจาก  HORN  และไมสามารถควบคุมการเคลื่อนที่ของกลีบใบพัดได  ซึ่งเปนอันตรายที่สุด 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่  ๑๑๒ 
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๑๐.  HYDRAULIC  DAMPER  HYDRAULIC  DAMPER  ประกอบอยูกับชุดดุมใบพัดใหญ  
(MAIN  ROTOR  HEAD)  ดานในสุดระหวาง  UPPER  PLATE  และ  LOWER  PLATE  ทั้ง  ๔  มุมรวม  
๔  ตัว  แตละตัวยึดติดกับ  HORIZONTAL  HINGE  PIN  แตละชุด  ซึ่งมีหนาที่สําคัญ  ดังนี้ 

๑.  จาํกัดการสายตัวทางระนาบ  (HUNTING)  ของกลีบใบพัดใหญ 
๒.  เปนตวัรับแรงกระแทกเมื่อโรเตอรเร่ิมทําการหมุนและหยุดหมนุอยางกะทันหัน 
๓.  ชวยปองกนัการสัน่สะเทอืนของโรเตอรใหญ 

๑๑.  ANTI – FLAPPING  ANTI – FLAPPING  จะประกอบอยูสวนลางของ  SPINDLE  และ
ชุด  ดานในชุด  ANTI – FLAPPING  จะมีขดลวดสปริงใหชุด  ANTI – FLAPPING  หุบเขาอยูในตําแหนง  
LOCK  ขณะที่โรเตอรไมหมุนเพื่อปองกันมิใหกลีบใบพัดเกิดการกระพือ  (FLAPPING)  หรือหมุนอยูในรอบ
โรเตอรรอบตํ่าถึงแมวาขณะเฮลิคอปเตอรจอดอยูที่พื้นและโรเตอรไมหมุน  ถาหากมีลมหรือพายุก็จะทําให
กลีบใบพัดถูกลมพัดใหเกิดการกระพือไดซึ่งอาจทําใหชุดโรเตอรชํารุดได  ดังนั้น  ANTI – FLAPPING  จะ
ปองกันมิใหเกิดการกระพือของกลีบใบพัดขณะเฮลิคอปเตอรจอดอยูที่พื้น  ถาหากวาโรเตอรหมุนที่รอบโร
เตอรตั้งแต  ๘๕  รอบตอนาที  (85  RPM.  ROTOR)  ANTI – FLAPPING  จะกางออกจากตําแหนง  
LOCK  เนื่องจากแรงสปริงที่ดึงไวนอยกวาแรงเหวี่ยง  นั่นคือแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนชนะแรงสปริง
ทําให ANTI – FLAPPING  กางออก  และยอมใหกลีบใบพัดเกิดการ  กระพือข้ึน – ลงไดอยางอิสระ  แตถา
หากรอบโรเตอรลดลงตั้งแต  ๓๐ - ๓๕  รอบตอนาที  (30 – 35  RPM.  ROTOR)  แรงสปริงจะชนะแรง
เหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุนของโรเตอร  จึงทําใหสปริงสามารถดึง  ANTI – FLAPPING  ใหเขาอยูใน
ตําแหนง  LOCK  และหามมิใหกลีบใบพัดเกิดการกระพือข้ึน – ลงตอไป 

๑๒.  DROOP  STOP  RESTRAINERS  DROOP  STOP  RESTRAINERS  จะประกอบอยูกับ  
VERTICAL  HINGE  PIN  และอยูสวนลางของชุด  SLEEVE  และ  SPIDLE  ถัดจาก  ANTI – FLAPPING  
เขาไปจะมีขดลวดสปริงเกี่ยวและยึดขา  DROOP  STOP  เขากับสวนลางของ  SPINDLE  เพื่อดึงให  
DROOP  STOP  เขาอยูในตําแหนง  LOCK  เชนเดียวกันกับ  ANTI – FLAPPING  ในขณะที่โรเตอรไม
หมุนหรือหมุนที่รอบตํ่าๆ เพื่อปองกันมิใหชุดกลีบใบพัดตกลงต่ําเกินกวา  ๖°  ซึ่งจะทําใหกลีบใบพัดตกลง
มาพันกับชุดกรวยหางของเฮลิคอปเตอรไดในขณะที่โรเตอรหมุนที่รอบตํ่าๆ ดังนั้นขณะที่เฮลิคอปเตอรจอด
อยูที่พื้นโรเตอรไมหมุนหรือหมุนรอบต่ําๆ  DROOP  STOP  จะเขาอยูในตําแหนง  LOCK  และปองกันการ
ตกลงของกลีบใบพัดนอกจากนี้  DROOP  STOP  ยังทําหนาที่เปนที่พักของชุด  SPINDLE  ในตําแหนง  
LOCK  นี้ดวย  แตถาโรเตอรหมุนรอบสูงตั้งแต  ๑๒๕ - ๑๕๐  รอบตอนาที  (125 – 150  RPM.  ROTOR)  
DROOP  STOP  จะกางออกดวยแรงเหวี่ยงหนีศูนยกลางการหมุน  เนื่องจากแรงเหวี่ยงชนะแรงดึงเขาของ
แรงสปริงและจะยอมใหชุดกลีบใบพัดเกิดการกระพือไดสูงสุดและต่ําสุดเกินกวา  ๖°  ไดอยางอิสระ  ถา
หากรอบโรเตอรลดลงตั้งแต  ๗๕ - ๘๕  รอบตอนาที  DROOP  STOP  จะถูกแรงสปริงดึงเขาที่อยูใน
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ตําแหนง  LOCK  เชนเดียวกันกับ  ANTI – FLAPPING  เพื่อปองกันมิใหกลีบใบพัดตกลงต่ําเกินกวา  ๖°  
จากตําแหนงของกลีบใบพัดขณะที่เฮลิคอปเตอรจอดอยูที่พื้น 

๑๓.  STAR  ASSEMBLY  เปนสวนประกอบที่สําคัญของชุดโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR  
HEAD)  แบบ  FULLY  ARTICULATED  TYPE  ชุด  STAR  จะทําหนาที่ถายทอดการบังคับจากระบบ
บังคับการบินและถายทอดการบังคับข้ึนไปยังชุดโรเตอรใหญ  ชุด  STAR  จะประกอบดวย  UPPER  STAR  
และ  LOWER  STAR 

ก.  UPPER  STAR  เปน  STAR  ตัวบนเรียกวา  ROTATING  เนื่องจาก  STAR  ชุดนี้
หมุนไปพรอมกับโรเตอรใหญ  เพราะมี  ROTATING  SCISSORS  ยึดติดระหวาง  ชุด  STAR  นี้กับ
สวนกลางของชุดดุมใบพัดใหญจึงทําให  STAR  ชุดนี้  หมุนไปพรอมกับโรเตอรใหญและสามารถเอียงตัว  
(TILTING)  ไดรอบตัว  หรือ  ๓๖๐°  รอบเพลาขับของชุดดุมใบพัดหรือโรเตอรใหญ  ตามการบังคับจาก
ระบบบังคับการบิน  ROTATING  STAR  ประกอบดวย  ARM  4  ARM  หรือเปน  ๔  แฉก  แตละ  ARM  
แฉกแตละ  ARM  จะประกอบยึดติดกับ  HORN  ของชุดดุมใบพัดดวยคันสงปรับมุมกลีบใบพัดใหญ  เมื่อ
ชุด  STAR  นี้ถูกการบังคับจากระบบบังคับการบิน  ชุด  STAR  จะถายทอดการบังคับจากระบบบังคับการ
บินโดยการเอียงตัว  (TILTING)  และยกตัวขึ้นตามทิศทางของการบังคับสงตัวไปยังชุดโรเตอรใหญใหเอียง
และปรับมุมของกลีบใบพัดใหญนั้นๆ ตามการบังคับจากระบบบังคับการบิน  การบินไปในทิศทางใดๆ นั้น
ข้ึนอยูกับการบังคับใหโรเตอรใหญเกิดการเอียงไปในทิศทางของการบังคับเพราะโรเตอรใหญของ
เฮลิคอปเตอรเปนอุปกรณที่จัดหาแรงยก  (LIFT)  และแรงฉุด  (THRUST)  ใหกับเฮลิคอปเตอร  ดังนั้นการ
บังคับจากระบบการบังคับจึงถูกสงไปยังโรเตอรใหญเพื่อเปนการบังคับทิศทางของแรงฉุดและแรงยกของ
เฮลิคอปเตอรนั่นเอง 

ข.  LOWER  STAR  เปนชุด  STAR  ตัวลางเรียกวา  STATIONARY  STAR  ชุด  STAR  
นี้จะอยูกับที่ไมหมุนไปกับโรเตอรใหญ  เชนเดียวกับ  ROTATING  STAR  เพราะ STATIONARY  STAR  
จะประกอบยึดติดตอกับ  ROTATING  STAR  ดวย  DUPLEX  BALL  BEARING  ซึ่งสวมติดอยูกับเพลา
ขับของโรเตอรใหญชุด  STATIONARY  STAR  นี้จะมี  ARM  4  ARM  เชนเดียวกันแตละ  ARM  ทั้ง  ๓  
จะประกอบติดตั้งกับระบบบังคับการบินที่  SERVO  UNIT  ๓  ตัว  และอีก  1  ARM  จะประกอบติดกับ
ตอนบนของหีบเฟองทดใหญ  (MAIN  GEAR  BOX)  ดวย  STATIONARY  SCISSORS  เพื่อมิใหชุด  
STAR  นี้หมุนไปตาม ROTATING  STAR  และโรเตอรใหญ  ทั้งนี้เพราะชุด  STATIONARY  STAR  นี้  
ประกอบติดกับ  SERVO  UNIT  ของระบบบังคับการบินจึงใหเคลื่อนที่ไมได  การทํางานของ  STAR  
ASSEMBLY 

ดังไดกลาวมาแลววา  ROTATING  STAR  สามารถเคลื่อนที่ข้ึน – ลง  และเอียงไปรอบๆ เพลา
ขับโรเตอรของ  MAIN  GEAR  BOX  พรอมกับหมุนไปดวยกับโรเตอรใหญ  แตชุด STATIONARY  STAR  
นั้นจะอยูกับที่แตก็สามารถเคลื่อนที่ข้ึน – ลงได  และเอียงไปรอบๆ เพลาขับโรเตอรของ  MAIN  GEAR  
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BOX  ไปพรอมกับ  ROTATING  STAR  ดังนั้นเมื่อโรเตอรใหญหมุน  ROTATING  STAR  จะหมุนไปดวย  
แต  STATIONARY  STAR  อยูกับที่  เมื่อเรายกคันบังคับ  COLLECTIVE  PITCH  CONTROL  ข้ึนชุด  
STAR  ทั้งสองคือ  STATIONARY  STAR  และ  ROTATING  STAR  จะยกตัวหรือเคลื่อนตัวขึ้นพรอมกัน
ทั้งสองชุด  จึงดันใหคันสงปรับมุมปะทะของกลีบใบพัดขึ้นไปเพิ่มมุมปะทะของกลีบใบพัดใหญทุกๆ ใบ
พรอมกันและเพิ่มมุมปะทะเทาๆ กันดวย  ดังนั้นจึงทําใหเฮลิคอปเตอรทําการบินลอยตัวขึ้นในทางดิ่ง  
(VERTICAL  FLIGHT)  ได 

แตเมื่อนักบินดันคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปขางหนาชุด  STAR  ทั้งสองชุดจะ
เอียงไปขางหนาพรอมๆ กัน ดังไดกลาวมาแลววา  STAR  ตัวบนซึ่งเรียกวา  ROTATING  STAR  จะหมุน
ไปกับโรเตอรใหญ  แตชุด  STAR  ตัวลางซึ่งเรียกวา  STATIONARY  STAR  จะอยูกับที่  ดังนั้นเมื่อนักบิน
ดันคันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปหนาจะทําให  STAR  ทั้งสองเอียงไปหนาพรอมกันนั้นคือ
จะทําใหชุด  STAR  ที่อยูดานหนาทั้งตัวอยูกับที่และตัวหมุนจะเอียงต่ําลงดานหนาและจะยกตัวสูงขึ้นที่
ดานหลัง  จึงทําใหกลีบใบพัดของโรเตอรใหญใบที่หมุนผาน  STAR  ตรงตําบลดานหลังที่ยกตัวขึ้นจะเพิ่ม
มุมปะทะขึ้นในขณะที่กลีบใบพัดอีกใบหนึ่งที่หมุนผาน  STAR  ที่ตําบลดานหนาซึ่งเอียงต่ําลง  ก็จะลดมุม
ปะทะของกลีบใบพัดนั้นๆ ลง  ซึ่งในขณะเดียวกันนั้นเอง  ชุดโรเตอรใหญทั้งชุดจะเอียงไปขางหนาดวย
เชนกัน  การที่โรเตอรเอียงไปขางหนาก็จะทําใหทิศทางของแรงฉุด  (THRUST)  ซึ่งเกิดจากโรเตอรใหญนั้นมี
ทิศทางไปขางหนาดวย  จึงทําใหเฮลิคอปเตอรเคลื่อนที่ไปขางหนา 

ในกรณีที่นักบินบังคับที่คันบังคับ  CYCLIC  CONTROL  STICK  มุมปะทะของกลีบใบพัดแต
ละใบจะเปลี่ยนแปลงไปไมพรอมกันและไมเทากันดวย  ในขณะเดียวกันนั้นกลีบใบพัดก็จะเกิดการกระพือ
ข้ึน – ลง  (FLAPPING)  ไมเทากันขึ้นอยูกลีบใบพัดใดหมุนผานตําบลที่ชุด  SAR  เอียงสูงขึ้น  และลงต่ํา  
ดังนั้นจึงทําใหเกิดการเปลี่ยนมุมปะทะไมพรอมกันและเทากัน  แตอยางไรก็ตามในขณะที่นักบินดัน  
CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปหนานั้น  มุมปะทะของกลีบใบพัดที่หมุนอยูดานหนาและหลังจะเปนมุม
คงที่สวนการกระพือตํ่าสุดหรือใบพัดเอียงลงต่ําสุดที่ดานหนา  แตจะเอียงขึ้นสูงสุดหรือกระพือสูงสุดที่
ดานหลัง  สวนมุมปะทะของกลีบใบพัดที่หมุนอยูดานขวาจะมีคาต่ําสุด  และมุมปะทะของกลีบใบพัดที่หมุน
อยูทางดานซายจะมีคาสูงสุด  ที่เปนเชนนี้เพราะเปนไปตามหลักการหรือกฎแหง  GYRO  SCOOPIC  
PRECESSION  นั่นเอง  ดังไดกลาวมาแลว 
 
กลีบใบพัดใหญ  (MAIN  ROTOR  BLADE) 

กลีบใบพัดใหญเปนแพนอากาศ  (AIRFOIL)  ชนิดหนึ่งของเฮลิคอปเตอรซึ่งทําหนาที่เปนปก  
(WING)  มองเฮลิคอปเตอรโดยทั่วไปสวนมากที่นิยมใชกับเฮลิคอปเตอรมักจะเปนแบบสมมาตร  
(SYMMETRICAL  AIRFOIL  OR  DOUBLE  CONVEX  OR  CONVEX - CONVEX)  ซึ่งมีรูปรางลักษณะ
สวนบนและสวนลางมีสวนโคงทั่วกัน  หรือจะกลาวอีกนัยหนึ่งวามีสวนโคงที่เปนอุงโคง  (CAMBER)  ทั้ง



175 

ดานบนและลางเทากัน  แพนอากาศแบบนี้ที่เปนมาตรฐานไดแกแพนอากาศ  NACA  0012  ดังไดกลาว
มาแลวในตอนตน  สําหรับเฮลิคอปเตอรแบบ  S – 58T  หรือ  H – 34 C&D  มีดวยกัน  ๔  ใบ 

สวนประกอบตางๆ ของกลบีใบพัดใหญมดีังตอไปนี้ 
๑.  SPAR  (แกนกลีบใบพัด)  ซึ่งถือวาเปนโครงสรางหลักและมีความแข็งแรงที่สุดของกลีบใบพัดสรางดวย
อลูมินั่มอัลลอย  (AL.ALLOY)  ภายในกลวง  ทําหนาที่เปนชายหนา  (LEADING  EDGE)  ของกลีบใบพัด 
๒.  HONEY  COMB  CORE  เปนโครงสรางคลายรังผึ้งซึ่งประกอบอยูภายในของกลีบใบพัดสรางดวย
อลูมินั่มอัลลอยแผนบางๆ คลายรังผึ้งทําหนาที่รับแรงในแนวดิ่งของผิวบุกลีบใบพัดเพื่อมิใหผิวบุเกิดการ
ยุบตัว  HONEY  COMB  CORE  จะประกอบอยูภายในของกลีบใบพัดตั้งแตโคนกลีบถึงปลายกลีบใบพัด
ถัดจากแกนกลีบใบพัดออกมาชายหลังของกลีบใบพัดจะยึดติดกับแกนกลีบใบพัดและผิวบุ  (SKIN)  ดวย
วิธี  IONDING 
๓.  POCKET  เปนสวนประกอบแตละชองของกลีบใบพัดซึ่งมีผิวบุ  (SKIN)  หุมหอชุด  HONEY  COMB  
CORE  แตละชองสําหรับกลีบใบพัดใหญของ  S – 58T  หรือ  H – 34 C&D  เดิมนั้นมี  23  POCKET  แต
ละ  POCKET  จะยึดติดกันและกันตลอดจนถึงชายหนาและหลังของกลีบใบพัดดวยวิธี  IONDING  
เชนเดียวกัน  การนับ  POCKET  ใหนับ  POCKET  ที่  ๑  จากปลายกลีบใบพัดผิวบุของกลีบใบพัดสราง
ดวยแผนอลูมินั่มอัลลอยบางๆ คลุมต้ังแตชายหนาถึงชายหลังของกลีบใบพัดโดยเฉพาะชายหลังของกลีบ
ใบพัดมีลักษณะเปนมุมยกขึ้นเล็กนอยเพื่อใหเกิดผลทางดานอากาศพลศาสตร  ดังนั้นการยกกลีบใบพัด
ตองระมัดระวังมิใหกระทบกับชายหลังซึ่งอาจทําใหเกิดการเสียรูปไป  หรือบิดเบี้ยว  ถาชายหลังกลีบใบพัด
บิดเบี้ยวเสียรูปไปมาก  อาจเปนเหตุใหจําหนายกลีบใบพัดได 
๔.  CUFF  เปนโครงสรางของกลีบใบพัดที่เปนสวนโคนกลีบใบพัด  มีรูปรางลักษณะเปนรูปคลายถวย  และ
ยึดติดกับกลีบใบพัดดวยสลักยึด  CUFF  จะเปนสวนโครงสรางของกลีบใบพัดที่จะยึดติดกับ  SLEEVE  
ของชุดดุมใบพัด  (ROTOR  HEAD)  ดวยสลักยึด  TAPPER  PIN  ๒  ตัว 
การทําความสะอาดกลีบใบพัด 
 ๑.  ใชน้ําจืดทีส่ะอาด  ผสมกับน้ําสบูอยางออน 
 ๒.  หามใชน้ํามันเชื้อเพลิงชนิดตางๆ หรือน้ํายาที่เปน  SOLVENT  ทําความสะอาด 
 ๓.  ถาไมจาํเปนหามทําการขัดถูดวยวิธีเชิงกล 
 ๔.  การขนยายกลีบใบพัดใหจับบริเวณชายหนาเทานัน้ 
 ๕.  การเก็บใหวางชายหนาลงกับที่เก็บที่มชีองรองรับที่เหมาะสม  เมื่อวางตามแนวราบใหใชเบาะ
หรือผารองรับเปนระยะๆ 
หมายเหตุ   ถาเกิดการชํารุดบริเวณที่เปนแกนกลีบใบพัด  (SPAR)  ที่เกินเกณฑตามคูมือ  หามทําการซอม
และใหรายงานขอจําหนาย  เพราะ  แกนกลีบใบพัดถือวาเปนโครงสรางหลักของกลีบใบพัดและแข็งแรง
ที่สุด  ถารุดอาจทําใหเปนอันตรายตอการบินได 
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เฮลิคอปเตอรบางรุนซึ่งเปนรุนใหม  H – 34  หรือ  S – 58T  ซึ่งดัดแปลงจาก  H – 34 C&D  ได
ใชกลีบใบพัดแบบ  PRESSURIZED  SPARTYPE  หรือเรียกวา  BIM  BLAD  (BLADE  INDICATOR  
MET  HOD)  ซึ่งภายในแกนกลีบใบพัด  (SPAR)  จะเติมแกสไนโตรเจน  (NITROGEN  GAS)  เขาไป
ภายในซึ่งมีจุกเติมเรียกวา  AIR  VALVE  อยูที่โคนกลีบใบพัด  การเติมแกสไนโตรเจนนี้จะตองเติมใหได
ความดันตามตารางและอุณหภูมิที่บงไวตามคูมือการซอมบํารุงโดยปกติแลวในอุณหภูมิประเทศไทยจะเติม
แกสไนโตรเจนเขาไปในแกนกลีบใบพัดดวยความดันประมาณ  10 – 12  PSI  และที่โคนกลีบใบพัดใกลๆ 
กับ  AIR  VALVE  จะมีเครื่องวัด  (INDICATOR)  ประกอบติดอยูโดยตัวเครื่องวัดนี้จะมองผานพลาสติกหุม
เครื่องวัดนี้ไดชัดเจน  ถาหากความดันของแกสไนโตรเจนภายในแทนกลีบใบพัดลดลงเหลือนอยกวาความ
ดันปกติเติมไว  เครื่องวัดนี้จะเดง  (POP  OUT)  ออกมาใหมองเห็นสีภายในของเครื่องวัดอาจเปนสีดํา , 
แดง  หรือเหลือง  แลวแตชนิดสีของเครื่องวัดนั้นๆ จะแสดงออกใหเห็นอยางชัดเจนซึ่งแสดงวาแกนกลีบ
ใบพัดมีการแตกราวซึ่งทําใหแกสไนโตรเจนรั่วไหลออกมาได  จึงทําใหความดันของแกสไนโตรเจนภายใน
แกนกลีบใบพัดลดลง  ซึ่งแสดงใหเห็นถึงการชํารุดของแกนกลีบใบพัดเกิดขึ้น  ในบางครั้งการตรวจสอบหา
ขอขัดของวาแกนกลีบใบพัดแตกราวจริงหรือไมนั้นจะตองตรวจดู  AIR  VALVE  เสียกอนวามีการรั่วไหล
หรือไมอาจใชฟองสบูตรวจดูการรั่วไหลนี้ไดแตถาหากแนใจแลววา  AIR  VALVE  ไมร่ัวไหลก็อาจเปน
เหตุผลใหตองจําหนายกลีบใบพัดนั้นไดซึ่งอาจวินิจฉัยวาแกนกลีบใบพัด  (SPAR)  เกิดการแตกราวภายใน
จริงซึ่งจะเปนอันตรายตอการบินอยางยิ่ง 
 

กลีบใบพัดโรเตอรใหญ 
(MAIN  ROTOR  BLADE) 

กลีบใบพัดโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรสวนมากนิยมใชแพนอากาศแบบสมมาตร  ซึ่งมีชื่อ
เรียกไดหลายชื่อ  คือ  SYMMETRICAL  AIRFOIL , DOUBLE  CONVEX  AIRFOIL , CONVEX - 
CONVEX  AIRFOIL  HIGH  SPEED  AIRFOIL  แพนอากาศแบบนี้ไดแผนแบบในการสรางจากแพน
อากาศมาตรฐาน  คือ  AIRFOIL  NACA  0012 

เหตุผลที่สําคัญในการเลือกแพนอากาศแบบ  NACA  0012  มาใชเปนกลีบใบพัดของ
เฮลิคอปเตอรนั้นมี  ๓  ประการ 

๑.  จุดศูนยรวมแรงยก  (CENTER  OF  PRESSURE  OR  C.P.)  ไมเคลื่อนที่เมื่อเปลี่ยนแปลง
มุมปะทะ  จึงทําใหมีเสถียรภาพในการบินมากยิ่งขึ้น 

๒.  ใหอัตราสวนระหวางแรงยกตอแรงตาน  (LIFY  DRAG  RATIO)  ดีที่สุดตั้งแตโคนกลีบ
ใบพัดจนถึงปลายกลีบใบพัด 

๓.  เปนแพนอากาศที่มีรูปรางทั้งดานบนและลางเหมือนกัน  จึงทําใหการแผนแบบในการสราง
ไดงายและราคาถูก 
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สวนประกอบที่สําคัญของแพนอากาศที่ใชเปนกลีบใบพัดของเฮลิคอปเตอร  มี  ๔  สวน  ดังนี ้
๑.  แกนกลีบใบพัด  (SPAR)  ซึ่งเปนชิ้นสวนที่รับภาระกรรม  หรือ  LOAD  ของเฮลิคอปเตอร

ทั้งหมดขณะทําการบิน  ดังนั้น  SPAR  จึงเปนชิ้นสวนที่ทําดวย  AL.  ที่มีความแข็งแรงและเหนียวตอการที่
จะรับภาระกรรมตางๆ เชน  FATIQUE  LOAD  เปนตน  SPAR  มักจะมีรูปรางเปนแบบ  D  SHAPE 

๒.  โครงสรางชายหนา  (LEADING  EDGE  OF  NOSE  BLOCK  EXTRUSION)  เปน
โครงสรางของชายหนา  ซึ่งประกอบดวยแผน  AL.  บางๆ คลุม  SPAR  ทางดานหนาตามรูปราง  D  
SHAPE  โดยดานชายหนาจะเปนรูป  D  SHAPE  กลับทางหนา – หลัง  เพื่อใหเกิดเปนลักษณะลด
พื้นที่หนาตัด  ซึ่งเรียกวา  STREAMLINE  ทางชายหนา  เพื่อใหอากาศไหลปะทะแลวไหลผานไปดานผิวบน
และลางเปนไปดวยความราบเรียบ  (LAMINAR  FLOW)  เพื่อใหเกิดแรงตานนอยที่สุด  กลีบใบพัดของ  ฮ.
บางแบบตรงบริเวณปลายกลีบใบพัดเขาไปทางโคนกลีบใบพัดในระยะความยาวประมาณ  ๔  ฟุต  ข้ึนไป  
จะตองหุมดวยแผน  STAINLESS  STEEL  บางๆ เพื่อปองกันการสึกกรอน  ซึ่งเรียกวา  ABRASION  
STRIP  เพราะบริเวณปลายกลีบใบพัดจะมีความเร็วในการหมุนสูง  จึงเกิดการสึกกรอนไดเร็วกวาบริเวณ
โคนกลีบใบพัด  จึงจําเปนตองมี  ABRASION  STRIP  ที่บริเวณนี้ดวย 

๓.  โครงสรางสวนที่เปนรังผึ้ง  (HONEY  COMB  CORE)  จะเปนโครงสรางสวนกลางตอจาก  
SPAR  มาทางชายหลังของกลีบใบพัดโครงสรางที่เปน  HONEY  COMB  CORE  มีลักษณะเปนรังผึ้ง
ติดตอกัน  ซึ่งสรางดวยแผน   AL.  บางๆ และจะประกอบกันอยูในทางตั้งกับผิวบุของกลีบใบพัดทั้งดานบน
และลาง  เพื่อใหสามารถรับแรงกดไดดีและโครงสราง  HONEY  COMB  CORE  และผิวบุจะอัดติดแนน
เขาดวยกันดวยวิธี  BONDING  สวนโครงสรางรังผึ้ง  หรือ  HONEY  COMB  CORE  ของกลีบใบพดั  ฮ.รุน
ใหม  เชน  BELL  412  จะใชโครงสรางที่เปน  FIBER  HONEY  COMB  CORE  เพื่อใหมีความแข็งแรง
และรับแรงกดไดมากยิ่งขึ้น  และไมเปนสนิม  หรือ  การผุกรอนไดยากดวย 
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๔.  โครงสรางสวนที่เปนชายหลัง  (TAILING  EDGE  EXTRUSION)  จะใชโลหะที่เปน  AL.  
และมีลักษณะเปนแผนบางๆ มีมุมยกขึ้นจากแนวระนาบของเสนชะยา  (CHORD  LINE)  เล็กนอย  เพื่อให
มีผลทางอากาศพลศาสตร  ดังนั้นในการจับหรือยก  กลีบใบพัดจึงหามจับและยกสวนชายหลังของกลีบ
ใบพัด  ซึ่งอาจทําใหมุมชายหลังกลีบใบพัดบิดหรือเสียรูปไป  อาจทําใหเกิดผลเสียทางอากาศพลศาสตรตอ
กลีบใบพัดดวย  และอาจทําใหเกิดการสั่นขึ้น  ถานําไปติดตั้งกับ  ฮ. 
หมายเหตุ   กลีบใบพัดของ  ฮ.บางแบบ  เชน  ฮ.๔ ก  หรือ  S – 58T  จะเปนกลีบใบพัดแบบ  BIM  BLADE  
(BLADE  INDICATOR  METHOD)  หรือ  PRESSURIZED  BLADE  เพราะภายในแกนกลีบใบพัด  
(SPAR)  จะเติมแกสไนโตรเจน  (NITROGEN)  เขาไปดวยความดัน  (PRESSURE)  ประมาณ  10 – 12  
PSI.  ทั้งนี้  ข้ึนอยูกับอุณหภูมิและความดันที่จะเติมเขาไป  สวนที่โคนกลีบใบพัดจะมีจุกเติมแกสไนโตรเจน  
และเครื่องวัดแสดงโดยการ  PROP  OUT  สีออกมาใหเห็นบนตัวเครื่องวัดนั้นเพื่อแสดงใหทราบวาความดัน
แกสไนโตรเจนภายใน  SPAR  ลดลง  ซึ่งหมายถึงวา  SPAR  อาจเกิดการแตกราว  แกสจึงร่ัวออกไปและ
ความดันลดลง  ดังนั้นเครื่องวัดที่โคนกลีบใบพัดจะเปนตัวแสดงใหทราบเพื่อเปนขอบงชี้ถึงการแตกราวของ  
SPAR  เมื่อความดันแกสไนโตรเจนลดลง  เพื่อใหนํากลีบใบพัดไปตรวจสอบการแตกราวอีกตอไป  ถา  
SPAR  แตกราว  หรือถูกยิงเปนรูทะลุ  ใหถอดลงจาก  ฮ.ทันทีหามทําการบินการซอมโดยเด็ดขาด  ให
จําหนายกลีบใบพัดนั้นไดเลย 

**  โครงสรางของกลีบใบพดั  ฮ.รุนใหม  บางแบบ  เปนโครงสรางของ  FIBER  GLASS  ทั้งชุด  
เชน  BELL  412 

**  กลีบใบพัดโดยทั่วๆ ไป  จะมีมุม  (PITCH  ANGLE)  สูงจากโคนกลีบและจะคอยลดลงโดน
เฉล่ียไปยังปลายปก  และเปนมุมบิดลบ  (NEGATIVE  TWIST)  ที่ปลายกลีบใบพัด  เพื่อเปนการเฉลี่ยแรง
ยกแตละตําบลใหเทากนั  และเปนการปองกันการเกิด  BLADE  STALL  ที่ปลายกลีบใบพัดดวย 

**  กลีบใบพัด  (BLADE)  ของเฮลิคอปเตอรบางแบบ  เชน  UH – 1 , BELL  212 , 412  ที่ชาย
หลังประมาณ  STA. 225  ถึง  STA. 250  จะติดตั้งแผนรับ  (TRIM  TAB)  เขาไปเพื่อใชในการปรับแก
แนวทางเดินของปลายกลีบใบพัดและการปรับแกการสัน่ของ  ฮ.ดวย  สําหรับ  ฮ.   

BELL  412  ม ี TRIM  TAB  3  แผน  แตละกลีบใบพัด 
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บทที่  ๗ 
การตรวจสอบ  TRACK  (TRACKING) 

 

การ  TRACKING  หรือที่เราเรียกกันทั่วๆ ไปวาการ  CHECK  TRACK  ความมุงหมายของการ  
TRACKING  ก็เพื่อจะตรวจสอบแนวกวาดของ  MAIN  ROTOR  BLADES  และ  TAIL  ROTOR  
BLADES  ภายใตสภาพการปฏิบัติงานที่แทจริงเพื่อใหแนใจวา  BLADE  ทั้งหมดหมุนอยูในแนวพื้นราบ
เดียวกันหรือ  TRACK  เดียวกัน  (IN  THE  SAME  HORIZONTAL  PLANE  OF  TRACK)  การ  
TRACKING  นี้กระทําเมื่อเฮลิคอปเตอรไดทําการปรับระบบบังคับการบินเรียบรอยแลวหรือเมื่อมีการ
เปลี่ยน  BLADE  ใหมหรือเมื่อไดทําการเปลี่ยน  MAIN  ROTOR  HUB 
การตรวจสอบ  TRACK  ของ  MAIN  ROTOR  BLADES 
(TRACKING  OF  MAIN  ROTOR  BLADES) 

 ๑.๑   การตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบตํ่า 
                 (TAKE  A  LOW  SPEED  BLADES  TRACK  CHECK) 
 ๒.๒   การตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบสูง 
                 (TAKE  A  HIGH  SPEED  BLADES  TRACK  CHECK) 

๑.  วธิีปฏิบัติ   (TRACKING  PROCEDURE)  (ดูรูป) 
๑.๑  ให  MARK  ที่ปลาย  BLADE  แตละใบที่เรียกวา  TRACKING  TIP  หรือ  TIP  FITTING  ดวย

ดินสอไขใหแตละ  BLADE  ใชสีที่แตกตางกัน 
๑.๒  ใหหันหัวเฮลิคอปเตอร  ทวนทิศทางลม 
๑.๓  ตําแหนงของคนถือของ  (POSITION  OF  FLAG  MAN)  ดานขวาของเฮลิอปเตอรที่ๆ นั่งนักบิน

ประมาณตําแหนง  ๒  นาฬิกา 
๑.๔  เตรียมธง  CHECK  TRACK  และปรับใหกลางธงไดระดับกับปลาย  BLADES   
๑.๕  ต้ัง  (SET)  TRIM  TABS  ของ  BLADE  ทั้งสองที่  ๐ องศา   
ขอควรจํา 

การเดินเครื่องยนต  (RUN - UP)  ของเฮลิคอปเตอรจะกระทําไดเพียงแตละบุคคลที่ไดรับ
อนุญาตหรือมอบหมายใหเทานั้น 
๒.  การตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบตํ่า   (TAKE  A  LOW  SPEED  BLADES  TRACK  CHECK) 

๒.๑  ใหเรงรอบเครื่องยนตไปที่รอบ  6000  RPM  แลวทําการ  TRACKING  โดยการใช  TRACKING  
FLAG 

๒.๒  การแกไขสภาพการไมได  TRACK  ที่รอบตํ่า 
๒.๓  ใหหมนุ  PITCH  CHANGE  LINK  BARREL  ใหส้ันเวา 
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ขอควรจํา 
การหมุน  BARREL  ถาหมุนไป  1  FLAT  จะมีผลทําให  BLADE  TRACK  เปลีย่นไปประมาณ  

๓/๘  นิ้ว  ทุกครั้งในการปรับ  PITCH  LINK 
๓.  ขันแนน  BARREL  NUT  และหามลวด  PITCH  CHANGE  LINK  BARREL BARREL  

NUT 
๔.  ตรวจสอบ  TRACK  อีกครั้ง  (RE-CHECK  TRACK)  ดวย  TRACKING  ถาหากยังไมได

ทําการปรับและ  CHECK  TRACK  อีกจนกระทั่ง  BLADES  ได  TRACK 
๓.  การตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบสูง   (TAKE  A  HIGH  SPEED  BLADES  TRACK  CHECK) 

๓.๑  ใหเรงรอบเครื่องยนตไปที่รอบ  6600  RPM.  แลวกระทําการ  CHECK  TRACK  โดยการใช  
TRACKING  FLAG 

๓ .๒   ถา   BLADES  ไมได   TRACK  ในการตรวจสอบที่รอบสูงนี้ เราไมทําการปรับที่  PITCH  
CHANGE  LINK  เหมือนกับการที่เราตรวจสอบที่รอบต่ํา  แตใหเราบันทึกลงไปวา BLADE  ใบไหนไมได  
TRACK  (ถือเอาใบที่ต่ํา)  เสร็จแลวใหกระทําดังนี้ 
๔.  การตรวจสอบในขณะบินและแกไขขอขัดของ  MAIN  ROTOR 

 (IN  FLIGHT  CHECK  AND  TROUBLE  SHOOTING – MAIN  ROTOR) 
๔.๑  เมื่อตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบต่ําไดแลว  และตรวจสอบ  TRACK  ที่รอบสูงแลวใหปลอย

เฮลิคอปเตอรบินทดสอบดูอาการสั่น 
๔.๒  ถาเฮลิคอปเตอรมีอาการสั่นแบบ  VERTICAL  VIBRATION  ก็ใหทําการปรับตาม  TROUBLE  

SHOOTING  CHART  ถาหากไมส่ันก็ไมตองทําการปรับ 
ขอควรจํา 

ถาหากจําเปนตองทําการปรับ  ก็ใหกําหนดลงไปวา  BLADE  ใบหนึ่งเปน  BLADE  “A”  และ  
อีกใบหนึ่งเปน  BLADE  “B”  ใชการกําหนดเชนนี้  เพื่อเปนประโยชนในการปรับ  การปรับกระทําโดยการ
ดัด  (BEND)  TRIM  TAB  ตาม  TAB  TABLE  การดัดมุมสูงที่สุดไมเกิน  ๘  องศา เครื่องมือที่ใชเรียกวา  
TRIM  TAB  BENDER  (ดูรูป) 

๔.๓  ใหทดลองบิน  (TEST  FLIGHT)  เฮลิคอปเตอรอีกหลังจากที่ไดทําการปรับแตละครั้งและปรับ
จนกระทั่ง  การสั่นแบบ  VERTICAL  VIBRATION  หายไป 
การตรวจสอบ  TRACK  ของ  TAIL  ROTOR  BLADES 
(TRACKING  OF  TAIL  ROTOR  BLADES) 
 การตรวจสอบ  TRACK  ของ  TAIL  ROTOR  BLADES  ใหกระทาํเมือ่มีการเปลี่ยนหรือประกอบ  
TAIL  ROTOR  HUB , BLADES  หรือ  PITCH  CHANGE  LINK  ตรวจสอบการปรับ  (RIGGING)  TAIL  
ROTOR  AND  TRACK  TAIL  ROTOR  BLADES 
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วิธีปฏิบัติ   (TRACKING  PROCEDURE)  (ดูรูป) 
๑.  เตรียมไมสําหรับตรวจสอบ  (TRACK)  ซึ่งทางปลายมียางพรอมดวยดินสอไข  (RUBBER  

TIPPED  STICK  WITH  GREASE  PENCIL)  หรืออุปกรณตรวจสอบ  TRACK  (TRACKING  DEVICE)  
อยางอื่นที่ออนตัวได 

๒.  ติดเครื่องยนต  อุนเครื่องยนต  และเดินเครื่องยนต  พรอมทั้งเชื่อมระบบ  ROTOR  เดิน
เครื่องยนตที่รอบที่กําหนดไวของ  ฮ.แตละแบบ 

๓.  พักไมสําหรับตรวจสอบ  TRACK  ไวดานใต  TAIL  BOOM  ASSEMBLY  ทางดานหลัง
ของ  VERTICAL  FIN 

๔.  คอยๆ เลื่อนไมสําหรับตรวจสอบ  TRACK  เขาไปใหปลายที่ดินสอไขสัมผัสกับ  BLADE  ใบ
ใกลหางจากปลาย  BLADE  ประมาณ  ๑  นิ้ว 

๕.  เมื่อดินสอไขสัมผัสบน  BLADE  ใบใกล  แลวใหดับเครื่องยนตและปลอยให  TAIL  
ROTOR  BLADE  หยุดหมุนแลวทําการปรับ  PITCH  CHANGE  LINK  การปรับใหปรับ PITCH  
CHANGE  LINK  ของ  BLADE  ใบที่มีดินสอไขติดอยูโดยปรับใหส้ันเขา 

๖.  ใหทําการตรวจสอบ  TRACK  ใหมและปรับจนใชได 
ขอควรจํา 

การปรับ  TAIL  ROTOR  PITCH  CHANGE  LINK  ใหหมุนไปครั้งละ  ๑/๒  รอบเทานัน้ 
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บทที่  ๘   
การสั่น   (VIBRATION) 

 

กอนอื่นชางเฮลิคอปเตอรควรจะไดเขาใจถึงการสั่นที่เกิดขึ้นกับเฮลิคอปเตอร  ในขณะที่ทําการ
บินอยูในอากาศหรือปฏิบัติที่พื้น  ซึ่งการสั่นนี้จะสังเกตไดในขณะที่ชางหรือนักบินนั่งอยูที่  ที่นั่งนักบิน  
ตามปกติแลวการสั่นนี้จะเกิดขึ้นกับเฮลิคอปเตอรในขนาดที่ตํ่าๆ เสมอ  แตเมื่อขนาดของการสั่นใดๆ เพิ่ม
ข้ึนมาจนถึงระดับเกินเกณฑหรือผิดปกติแลว  นั่นก็หมายความวาเฮลิคอปเตอรนั้น  มีขอขัดของหรือเกิด
ปญหาขึ้นแลว  จําเปนจะตองคนหาสาเหตุและทําการแกไขตอไป 

ตนเหตุของการสั่นที่ความถี่ใดๆ ก็ตามยอมเกิดขึ้นจากการหมุน การเคลื่อนที,่ การหลวมคลอน, 
การชํารุด  และการเสื่อมคุณภาพของชิน้สวนบนเฮลิคอปเตอร  เพื่อที่จะคนหาสาเหตุหรือคาดคะเนตนเหตุ
ของการสั่นก็จาํเปนตองอาศยันักบนิหรือชางที่มีความชาํนาญเทานั้นจงึจะแกไขไดโดยถูกตองตอไป 

การสั่นที่เกิดขึน้กับเฮลิคอปเตอรนั้นมี  ๒  ชนิด  คือ 
  ๑.  การสั่นตามปกติ  (NORMAL) 
  ๒.  การสัน่ผิดปกติ  (ABNORMAL) 
  การสั่นตามปกติ   (NORMAL)  หมายถึง  การสั่นเนื่องมาจากการทํางานของเครื่องยนต  
MAIN  ROTOR , TAIL  ROTOR  ระบบถายทอดกําลัง , อุปกรณและชิ้นสวนตางๆ ในขณะทํางานเปนไป
ตามปกติ 
  การสั่นผิดปกติ   (ABNORMAL)  หมายถึง  การสั่นเนื่องมาจากการทํางานของเครื่องยนต  
MAIN  ROTOR , TAIL  ROTOR  ระบบถายทอดกําลัง , อุปกรณและชิ้นสวนตางๆ ในขณะทํางานเปนไป
ดวยการผิดปกติ 

 การสั่นผิดปกติ  (ABNORMAL)  ที่เกิดขึ้นกับ  ฮ.UH – 1H  สามารถแบงออกไดตาม
ลักษณะของความถี่  (FREQUENCY)  ดังนี้ 

 ๑.  EXTREME  LOW  FREQUENCY  VIBRATION 
 ๒.  LOW  FREQUENCY  VIBRATION 
 ๓.  MEDIUM  FREQUENCY  VIBRATION 
 ๔.  HIGH  FREQUENCY  VIBRATION 

 
EXTREME  LOW  FREQUENCY  VIBRATION   (PYLON  ROCK) 

การสั่นแบบนี้เปนการสั่นที่ความถี่ตํ่ามากที่สุด  การสั่นแบบนี้จะดีพอใชไดหรือไมนั้น  ถูก
กําหนดขอบเขตไวดวยการตรวจ  PYLON  ROCK  ,  PYLON  ROCK  นี้เปนการสั่นประจําตัวของ  
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ROTOR , MAST  และ  TRANSMISSION  SYSTEM  ฮ.แบบ  UH – 1H  จะมี  ๒ - ๓  CYCLES  ตอวินาที  
หรือนอยกวาถาเกิด  PYLON  ROCK  เกินกวานี้ก็ถือวาผิดปกติจําเปนจะตองหาสาเหตุและแกไขตอไป 

CHECK  PYLON  ROCK  นักบินควรทําไดในขณะ  HOVER  โดการเคลื่อน  CYCLIC  ไป
ขางหนาและหลังโดยเร็วประมาณวาการเคลื่อนที่  ๑  คร้ังตอ  ๑  วินาที  (ONE  MOVEMENT  PER  
SECOND)  จะเริ่มอาการ  PYLON  ROCK  ชวงระยะเวลาตอมา  PYLON  ROCK  จะหายไปหลังจากการ
เคลื่อนที่ของ  CYCLIC  ไดส้ินสุดลง  แตถาการ PYLON  ROCK  ตอเนื่องกันผิดปกติในระหวางการ  
CHECK  ในขณะ  HOVER  หรือเกิดขึ้นในขณะบินตามปกติ  (NORMAL  FLIGHT)  จะแสดงถึงบางสิ่ง
บางอยางไมถูกตองหรือผิดพลาด  เชน  TRANSMISSION  MOUNT  หรือ  DAMPER  ซึ่งอาจจะสึกหรอ
เกินไป  เกิดการหลวมคลอน , แตก , ฉีกขาด , การประกอบไมถูกตอง , ผิดแบบ , เสื่อมคุณภาพ  ซึ่งสิ่ง
เหลานี้จะทําใหขาดคุณสมบัติที่จะตานทานหรือหนวงเหนี่ยว  (DAMPENING)  อาการของ  ABSORB  ให
หายไปหรือนอยลง 
LOW  FREQUENCY  VIBRATION 

การสั่นแบบนี้เปนการสั่นแบบความถี่ต่ํา  ตนเหตุของการสั่นแบบนี้เนื่องมาจาก  MAIN  
ROTOR  ซึ่งสามารถแบงออกเปน  ๒  อยาง  คือ 

 ๑.  1/REV.  VIBRATION 
    ๒.  2/REV.  VIBRATION 

การสั่นแบบ  1/REV.  VIBRATION  คือการสั่นซึ่งจะมีความรูสึก  ๑  คร้ังตอ  ๑  รอบ  ROTOR  
ซึ่งการสั่นแบบนี้สามารถแบงขั้นมูลฐานออกเปน  ๒  ชนิด  (TWO  BASIC  TYPES)  คือ 
  ๑.  1/REV.  VERTICAL  VIBRATION 

 ๒.  1/REV.  LATERAL  VIBRATION 
                               1/REV.  VERTICAL  VIBRATION 

สาเหตุเนื่องมาจากการผลิตแรงยกของ  BLADE  ใบหนึ่งมากกวาอีกใบหนึ่ง  ณ  จุด  ที่
กําหนดใหอันเดียวกัน  การสั่นแบบนี้ใหเรียบลงไดโดยการแกตามหลักที่วาผิดเปนครู  คือทําไปแกไป  ถา
ไมไดก็แกไขใหมอีก  การปรับนี้อาจจะมีผลออกมาไมแนนอนตองทําการบินทดสอบและวิเคราะหผล
เพื่อที่จะไดทําการแกไขอีกตอไปจนกวาจะได  วิธีการที่ทําให  1/REV.  VIBRATION  ใหเรียบหรือหายไปนี้
เรียกวา  ROTOR  SMOOTHING  PROCEDURE  ซึ่ง  1/REV.  VERTICAL  VIBRATION  นี้กระทําโดย
การปรับ  TRIM  TAB  (ดูรูป)  หรือการ  ROLL  BLADE  โดยการปรับที่  PITCH  CHANGE  LINK 
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โดยทั่วๆ ไปแลว  VERTICAL  VIBRATION  จะรูสึกวาเกิดขึ้นเมื่อลดกําลังลงมา  (LOW  
POWER  DESCENT)  และที่ความเร็วพอสมควร  (MODERATE  AIR  SPEED)  อาจจะรูสึกอาการสั่น
เดนชัด  ที่กอนความเร็วประมาณ  ๖๐ - ๗๐  จะทําการแกไขไดโดยการ  ROLL  BLADE  ข้ึนไปเล็กนอย  
ตามปกติแลวจะ  ROLL  BLADE  ในที่ต่ํากวาโดยขัน  PITCH  CHANGE  LINK  เขาไป  1  FLAT  หรือ  
๑/๖  รอบ  ตามปกติแลวการแกการสั่นแบบ  1/REV.  VIBRATION  นี้  ทั้งการ  ROLL  BLADE  และการ
ปรับ  TRIM  TAB  ใหทําการปรับที่  BLADE  ใบต่ํากอนเสมอ 

อยางไรก็ดีสาเหตุแปลกๆ หรือวิกล  (IDIOSYNCRASY)  ของ  BLADE  แตละใบอาจทําให
วิธีการปรับไมไดผลตามปกติ  เชน  BLADES  ทั่วๆ ไป  เชนใชปรับตามวิธีการแก  LATERAL  สําหรับการ
ส่ัน  VERTICAL  ใชวิธี  ROLL  BLADE  ซึ่งตามปกติแลวใชดัด  (BEND)  TAB  หรือเปลี่ยน  TABS CAL  
ไปจํานวนเทาๆ กัน  บางทีอาจพบวาเมื่อเอา  BLADES  สองใบมาประกอบกันเขาแลวและทําการทดสอบ  
แตจะปรับ  BLADES  ชุดนี้อยางไรก็ตามก็ไมไดผลเปนที่นาพอใจไดเลย  และเมื่อทําการถอดและเปลี่ยน  
BLADE  ใบหนึ่งทําการบินทดสอบและปรับก็ไดผลตามตองการ 

การสั่น  1/REV.  VERTICAL  ซึ่งเกิดขึ้นเปนพักๆ (INTERMITTENT)  นี้เปนการสั่นที่ทําให
เกิดขึ้นโดยลมเปนพักๆ ซึ่งจะทําใหเพิ่มแรงยกใน  BLADE  ใบหนึ่งชั่วขณะหนึ่ง  การสั่นชั่วขณะนี้เปนปกติ  
แตถาเกิดขึ้นในขณะที่บังคับ  COLLECTIVE  CONTROL  และปอนกลับ  (FEED  BACK)  ไปยัง  ROTOR  
ทําใหเกิดการสั่นหลายๆ CYCLE  ซึ่งนี้เปนสิ่งที่ไมตองการ  บางทีในระหวางที่หมุนนี้  BLADE  ใบใดใบหนึ่ง
จะมีมุมสูงชันขึ้น  และเดงออกมานอก  TRACK  เปนสาเหตุของการสั่นแบบ  HARD  1/REV.  VERTICAL  
สภาพเชนนี้สาเหตุโดยปกติแลวเปนเพราะ  TAB  ทั้งสองมีความแตกตางกันมาก  การปรับแกจะกระทําได
โดยการ  ROLL  BLADE โดยปรับที่  PITCH  CHANGE  LINK 
1/REV.  LATERAL  VIBRATION 

การสั่นแบบนี้จะรูสึกไดเมื่อนั่งในที่นักบิน  (PILOTS  SEATS)  ที่นั่งนักบินจะกระโดดขึ้นและลง  
(BOUNCE  UP  AND  DOWN)  โดยที่  ที่นั่งนักบิน  (PILOTS’S  SEAT)  จะเคลื่อนที่ข้ึนและที่นั่งนักบิน
ผูชวย  (CO - PILOTS’S  SEAT)  จะเคลื่อนที่ลง 

LATERAL  เกดิขึ้นเนื่องจากการไมไดดุลยของ  ROTOR  ๒  ชนิด  คือ 
๑.  SPAN WISE  UNBALANCE 
๒.  CHORD WISE  UNBALANCE 

SPAN WISE  UNBALANCE  คือการไมไดดุลยในทางยาวของ  ROTOR  เนื่องมาจาก  
BLADE  และ  HUB  ขางหนึ่งมีน้ําหนักมากกวาอีกขางหนึ่ง 

CHORD WISE  UNBALANCE  คือการไมไดดุลยในทางขวางของ  ROTOR  เนื่องมาจาก
น้ําหนักทางดานซายหลังของ  BLADE  ใบหนึ่งมากกวาอีกใบหนึ่ง 
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ในการทํา  BALANCE  ROTOR  นั้นกอนอื่นจะตองทําการจัดแนว  BLADE  (ALIGNMENT  
BLADE)  ตามแนวยาว  (SPAN WISE  AXIS)  ใหไดเสียกอน  ถาการจัดแนว  BLADE  ตามแนวทางยาว  
(ALIGNMENT  AXIS)  ไมไดก็จะมีผลกระทบกระเทือนไปถึงทาง CHORD WISE  UNBALANCE  ดวย 

LATERAL  VIBRATION  นีน้อกจากจะเกดิจาก  BLADES  แลว  ยงัเกิดขึ้นไดจากการไมได
ดุลยของ  HUB  และ  STABILIZER  BAR  อีกดดวย 

LATERAL  VIBRATION  ปกติจะรูสึกไดโดยขณะที่ทําการ  HOVER  โดยลดกําลังลงมาใหรอบ
เครื่องยนต  6000  RPM.  และใหทําการ  HOVER  นอกเหนือหรือพนไปจากผลทางปฏิกิริยาของ  
GROUND  EFFECT  ซึ่งจะเปนที่ที่ดีที่สุดจะไดรับความรูสึกการสั่นแบบ  LATERAL 

การแก  1/REV.  LATERAL  VIBRATION  เร่ิมโดยการตัดสินใจลงไปวา  BLADE  ใบไหนหนัก
กวาอีกใบหนึ่งแลวทําการพัน  TAPE  ขนาด  ๒  นิ้วลงไป  ๑  หรือ  ๒  รอบ  รอบๆ ปลาย  BLADE  ใบหนึ่ง
ตามปกติแลวจะเลือกพัน  BLADE  ใบสูงกอน  และพันใหหางจากปลาย  BLADE  ๒ - ๓  นิ้ว  เพื่อไมใหฉีก
ขาดไดงาย  เนื่องจากผลที่ปะทะปลาย  BLADE  เมื่อพันแลวก็ใหทําการ  HOVER  ดูอีกทีในหรือนอก  
GROUND  EFFECT  ที่เห็นวารูสึกอาการสั่น LATERAL  ไดชัดเจนที่สุด  และสังเกตผลเมื่อไดพัน  TAPE  
ไปแลวถาเลวลงแสดงวาพันผิดไปใหพันใบที่ถูกตองอีกใบหนึ่ง  การพัน  TAPE  ถึงแมวาจะพัน  BLADE  ใบ
ที่ถูกตองแลวแตจํานวนรอบของ  TAPE  ที่พันไปก็ข้ึนอยูกับความรุนแรงในการสั่น  บางทีเมื่อพันไปแลว  ๑  
หรือ  ๒  รอบ  ไมไดผลดีข้ึน  แตเมื่อลดลงมาเหลือ  ๑/๒  รอบ  เมื่อทําการบินทดสอบอาการสั่นจึงหายไปก็
มี  ถาอาการสั่นยังมีอยู  การพัน  TAPE  ไมชวยใหการสั่นหายไปไดแสดงวายังไมไดดุลยทางขวางของ  
ROTOR  (CHORD WISE  UNBALANCE)  จําเปนจะตอง  SWEEP  BLADE  การที่จะเลือก  SWEEP  
BLADE  ใบหนึ่งใบใดนั้นไมมีกฎเกณฑและใหทําการ  SWEEP  ไปขางหลังโดยการขัน  DRAG  BRACE  
ใหส้ันเขา  การขันใหหมุนไป  1  FLAT  หรือ  ๑/๖  รอบ  เปนการหมุนขั้นแรกแลวใหทําการ  HOVER  ดูผล
ที่เกิดขึ้น  ถาหากวา  SWEEP  BLADE  ถูกตองแลวและการสั่นดีข้ึนก็ใหทําการ  SWEEP  BLADE  ตอไปที
ละ FLAT  ซึ่งจะปรับไปอีกเทาใดนั้นขึ้นอยูกับความรุนแรงของการสั่นจนกระทั่งการสั่น  LATERAL  หายไป 
การสั่นแบบ  2/REV.  VIBRATION  คือการสั่นเปนลักษณะประจําของระบบ  ROTOR  ที่มี  BLADE  ๒  
ใบ  ซึ่งจะมีการสั่นในระดับตํ่าๆ เกิดขึ้นเสมอ  การสั่นแบบ  2/REV.  ที่เพิ่มเหนือจากระดับการสั่นปกติ  มี
สาเหตุองคประกอบขั้นมูลฐาน  ๒  ประการ  คือ 

๑.  ระบบการตอตานหรือความสามารถในการดูดกลนื  การสัน่ใชไมได 
๒.  เกิดการเพิม่ระดับการสัน่เนื่องจากตัว  ROTOR  เอง 
ระบบการตอตานหรือความสามารถในการดูดกลืนการสั่นใชไมได  เนื่องมาจากสาเหตุเชน  

TRANSMISSION  MOUNTS  เสื่อมคุณภาพ  LIT  LINK  BUSHING  สึกหรอ  หรือสวนประกอบ
โครงสรางหลวมรวมดวยการสั่นประจําตัวแบบ  2/REV.  ธรรมดา 
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การเกิดการเพิ่มระดับการสั่นเนื่องจากตัว  ROTOR  เองนั้นเกิดขึ้นจากการสึกหรอหรือหลวม
คลอนของชิ้นสวนตางๆ ใน  ROTOR  HUB  หรือการหลวมคลอนที่เกิดจากชุดบังคับที่หมุนได  
(ROTATING  CONTROL)  เชน  ชุด  SWASH PLATE  หลวมคลอนมากเกินไป  ROD  END  BEARING  
ของ  CONTROL  TUBE  สึกหรอเปนตน 

การแกการสั่นแบบ  2/REV.  ที่มีระดับการสั่นมากกวาปกติ  (EXCESSIVE  2/REV.  
VIBRATION)  นั้น  กอนอื่นขึ้นอยูกับชาง  โดยทั่วๆ ไปแลวนักบินไมสามารถที่จะกําหนดสาเหตุที่แทจริงลง
ไปได  และไมสามารถที่จะใหคําแนะนําวิธีการแกไขเจาะลงไปได 
MEDIUM  FREQUENCY  VIBRATION 

การสั่นแบบ  MEDIUM  FREQUENCY  VIBRATION  นี้จะรูสึกการสั่นที่ความถี่ ๔ คร้ังและ ๖ 
คร้ังตอ ๑ รอบ การหมุนของ ROTOR (4/REV.AND6/REV.) เปนลักษณะการสั่นประจาํตัวของ ROTOR อีก
อยางหนึ่ง แตการเพิ่มระดับการสั่นของการสั่นแบบนี้ สาเหตุเนื่องมาจาก การหลวมคลอนบางอยาง เชน
สวนประกอบโครงสรางของเฮลิคอปเตอร SKID หลวมคลอนเนื่องจากการสึกหรอ SKID RETAINING 
STARS หลวมคลอนหรือไมถูกตองเปนตน 
HIGH  FREQUENCY  VIBRATION   

การสั่นแบบนี้มีความถี่สูง  เกิดจากสิ่งหนึ่งสิ่งใดซึ่งหมุนหรือส่ันที่ความเร็วเทากับ  TAIL  
ROTOR  หรือมากกวา  โดยปกติแลวสาเหตุเนื่องมาจากระบบ  TAIL  ROTOR  หรือ  ANTI – TORQUE  
SYSTEM  เชน  TAIL  ROTOR  OUT  BALANCE , TAIL  ROTOR  OUT  OF  TRACK , LOOSE  TAIL  
ROTOR  PITCH  CHANGE  LINK  BEARING  เปนตน  นอกจากนี้ยังเกิดขึ้นไดจากกลไกตอโยงของ  
ELEVATOR  (ELEVATOR  LINKAGE)  ที่  SWASH PLATE  HORN  หลวมคลอน  ELEVATOR  หลวม
คลอน , แทนเครื่องยนต  หลวมคลอน  MAIN  DRIVE  SHAFT  ไมได  ALIGNMENT , TAIL  ROTOR  
DRIVE  SHAFT  ไมไดดุลย , คดงอ  และ  ALIGNMENT  ไมได 

การสั่นแบบ  HIGH  FREQUENCY  VIBRATION  นี้จะมีจํานวนนอยๆ เกิดขึ้นเสมอซึ่งจะรูสึก
ได  ถาคอยสังเกตมันอยูซึ่งจํานวนมากสั่นนอยๆ นี้ถือวาเปนปกติ  ฉะนั้นความชํานาญในการบินเปนสิ่งที่
จําเปนที่นักบินจะตองศึกษาถึงระดับการสั่นปกติวาเปนเชนใด 

แมแตนักบินที่มีความชํานาญในบางครั้งก็ผิดพลาดดวยมีความรูสึกจดจออยูกับการสั่นอยาง
หนึ่งอยางใดอยูโดยเฉพาะ  และเลยลงความเห็น  (CONCLUDE)  วาระดับการสั่นสูงกวาปกติ  ซึ่งความ
จริงแลวไมเปนเชนนั้น  แตความรูสึกของนักบินดูเหมือนวาจะเปนอยางนั้น  เนื่องจากนักบินเอาใจจดจอกับ
การสั่นนั้นมากเกินไป 
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ขอขัดของและการแกไข 
 

ขอขัดของ สาเหตทุี่อาจเปนไปได การแกไข 
PYLON  ROCK 
 
 
 
 
1/REV.  VERTICAL 

-  การบกพรองของ  TRANSMISSION  
MOUNT 
-  การบกพรองของ  PYLON  DAMPER 
-  สลักยึด  MOUNT  ตายหรือ  
TORQUE  ไมไดคามเกณฑ  
-  ROTOR  BLADES  ไมได  TRACK 
 
-  BEARING  COLLECTIVE  LEVEL  
สึกหรอ 
-  PITCH  CHANGE  LINK  ROD  
END  BEARING  สึกหรอ 
-  COLLECTIVE  SCISSORS  
ASSEMBLY 
-  MAIN  ROTOR  HUB  ASSEMBLY 
-  STABILIZER  BAR  (OUTER  
TUBE) 
-  STAINLESS  STEEL  ที่ชายหนาของ  
ROTOR  BLADE  หลวมคลอน 

-  เปลี่ยน TRANSMISSION  MOUNT 
 
-  เปลี่ยน  PYLON  DAMPER 
-ให  RETORQUE  ใหม 
 
-  TRACK   BLADES  ใหม  และปรับถา
จําเปน 
-  เปลี่ยน  BEARING 
 
-  เปลี่ยน  BEARING 
 
-  เปลี่ยน  SCISSORS  AND  SLEEVE  
ASSEMBLY 
-  เปลี่ยน  HUB 
-  เปลี่ยน  STABILIZER  BAR 
-  เปลี่ยน  BLADE   

1/REV.  LATERAL  
VIBRATION 
 
 
 
 
 
 
 
MEDIUM  

-  ROTOR  (ROTOR  SPANWISE  
UNBALANCE) 
-  ROTOR  (ROTOR  CORDWISE  
UNBALANCE) 
-  STABILIZER  BAR  (STABILIZER  
BAR  UNBALANCE) 
-  STABILIZER  BAR  (OUTER  
TUBE)  คดงอทางดานหนาและหลัง  
MAST  คดงอ 
-  สวนประกอบโครงสราง  ฮ.หลวม

-  ชั่งดุลย  (BALANCE)  ใหม 
 
-  ชั่งดุลย  (BALANCE)  ใหม 
 
-  ชั่งดุลย  (BALANCE)  ใหม 
 
-  ใหเปลี่ยน  STABILIZER  BAR   
-  เปลี่ยน  MAST   
 
-  ขันแนน , ซอม , เปลี่ยนใหม 
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FREQUENCY  
VIBRATION   
 
 
 
HIGH  
FREQUENCY   

คลอน 
-  SKIE  หลวมคลอน 
-  CAP  ASSEMBLY  ยางเสื่อมคุณภาพ 
-  CAP  ASSEMBLY  หลวมคลอนหรือ
ประกอบไมถกูตอง 
-  TAIL  ROTOR  ไมได  TRACK (TAIL  
ROTOR  OUT  OF  TRACK) 
-  TAIL  ROTOR  ไมไดดุลย  (TAIL  
ROTOR  OUT  OF  BALANCE) 
-  ชิ้นตอโยง  ELEVATOR  ที่  SWASH  
PLATE  HORN  หลวมคลอน 
-  ELEVATOR  หลวมคลอน 
-  MAIN  DRIVE  SHAFT  ไมได  
ALIGNMENT   
-  TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  
ไมได  ALIGNMENT  
- TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  ไมได
ดุลย     
-  TAIL  ROTOR  DRIVE  SHAFT  คด
งอ 
-  แทนเครื่องยนตหลวมคลอนเนื่องจาก
การสึกหรอของ  BEARING  
 

-  ขันแนน , ถาสึกหรอเกินเกณฑให 
เปลี่ยนใหม 
-  ใหเปลี่ยน  CAP  ASSEMBLY  ใหม 
-  ใหเปลี่ยน  และประกอบใหม 
 
-  RE – TRACK  TAIL  ROTOR  และ
ปรับใหมถาจําเปน 
-  ชั่งดุลย  (BALANCE)  ใหม 
 
-  เปลี่ยน  BUSHING  ที่สึกหรอ 
 
-  เปลี่ยน  SHIM  ใหม 
-  ให  CHECK  ALIGNMENT  ใหม 
 
-  ให  CHECK  ALIGNMENT   
-  ใหถวงดุลหรือเปลี่ยนใหมถาจําเปน 
 
-  ใหเปลี่ยนใหม 
-  ใหเปลี่ยน  BEARING  ทีสึ่กหรอ 

 
การสั่นของ  S – 58T  แบงระดับของการสัน่ออกเปน  ๓  ระดับ  ดงันี ้

๑. การสั่นแบบความถี่ต่ํา  (LOW  FREQUENCY  VIBRATION) 
๒. การสั่นแบบความถี่ปานกลาง  (MEDIUM  FREQUENCY  VIBRATION) 
๓. การสั่นแบบความถี่สูง  (HIGH  FREQUENCY  VIBRATION) 
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การสั่นแบบความถี่ตํ่า  (LOW  FREQUENCY  VIBRATION) 
๑.  การสั่นแบบความถี่ต่ําจะสังเกตเห็นและรับความรูสึกไดโดยผานมาทางระบบการบังคับที่  คัน

บังคับการบินโดยเฉพาะที่  COLLECTIVE  และ  CYCLIC  CONTROL  STICK  ซึ่งจะมีระดับการสั่นไม
มากนัก  มักจะมีสาเหตุใหญๆ จาก 

๑.  กลีบใบพัดใหญเดินอยูในแนวเดียวกัน  (MAIN  ROTOR  BLADE  OUT  OF  TRACK)  
(เปนสวนมาก) 

๒.  กลีบใบพัดใหญชํารุดหรือไมสมดุลย  (MAIN  ROTOR  BLADE  DAMAGE  OR  
UNBALANCE) 

๓.  DAMPER  ทํางานไมถูกตองเนื่องจาก 
๓.๑  น้ํามนัไฮดรอลิคร่ัว 
๓.๒  น้าํมนัไฮดรอลิคสกปรก 
๓.๓  น้าํมนัไฮดรอลิคนอย 
๓.๔  มีอากาศใน  DAMPER   
๓.๕  RELIEF  VALVE  ของ  DAMPER  ทํางานไมถูกตอง 

๔.  BEARING  ที่  SLEEVE  และ  HORN  ของชุดโรเตอรใหญชํารุดหรือหลวมคลอน 
๕.  เกิดจากชดุ  SERVO  UNIT  ทํางานไมถกูตองหรือชํารุดหลวมคลอน 

๒.  การสั่นแบบความถี่ต่ําสามารถสังเกตไดโดยผานทางลําตัวของเฮลิคอปเตอร  ซึ่งการสั่นนี้จะ
สงผานจากเพลาขับโรเตอรใหญ   MAIN  GEAR  BOX  โดยแหลงการเกิดการสั่นจะมาจากชุดโรเตอรใหญ
นั่นเอง  มักจะมีสาเหตุมาจากสิ่งตอไปนี้ 

๑.  HORIZONTAL  HINGE  PIN  BEARING  ชํารุดหรือหลวมคลอน 
๒.  VERTICAL  HINGE  PIN  BEARING  ชํารุดหรือหลวมคลอน 
๓.  การประกอบชุด  MAIN  ROTOR  HEAD  เขากับเพลาขับของ  MAIN  GEAR  BOX  ไม

ถูกตอง  โดยเฉพาะการประกอบแหวนกรวยผาซีก  (SPLITE  CONE)  ไมถูกตอง  เชน  กลับทาง  หรือระยะ
เวนของแหวนกรวยผาซีกไมเทากันทั้งสองดาน ทําใหชุด MAIN ROTOR HEAD ไมแนบสนิทในรองรองรับ
ของเพลา MAIN GEAR BOX 

๔.  โครงสรางชํารุด 
๕.  เพลาขับของ MAIN GEAR BOX   มีระยะการเคลื่อนตัวมากเกินไป 
๖.  แปนเกลียวพิเศษ (BEST NUT)  ที่ยึด MAIN ROTOR HEAD เขากับเพลาขับของ MAIN 

GEAR BOX หลวม หรือขันแนนไมไดตามเกณฑของ TORQUE WRENCH ที่กําหนดไวตามคูมือการซอม
บํารุง เครื่องมือขันดวยแรงบิดที่ใชคือ KELSTOM WRENCH จะมีเครื่องมือวัดบอกคาแรงบิดไวที่หนาปท
ของเครื่องวัดในเครื่องมือนี้  
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๗.  ชุดรับแรงกระแทก  (OLEO  STRUT)  มีแตอากาศ  จะสังเกตเห็นไดชัดเจนขณะ
เฮลิคอปเตอรทําการ  GROUND – RUN  อยูที่พื้น  (วิธีแกไขจะตองทําการเติมน้ํามันไฮดรอลิคและลมแลว
ทําการ  BLEED  OLEO  ใหมตามคูมือ) 
หมายเหต ุ  การสั่นแบบความถี่ต่ํามักจะมีสาเหตุสวนใหญมาจาก  ชดุโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  ของ
เฮลิคอปเตอร  เพราะเนื่องจากรอบการหมนุของโรเตอรใหญมีรอบการหมุนดวยความเร็วที่ต่าํคือรอบ  ๒๕๘  
รอบตอนาท ี (258  RPM.)  จึงเปนแหลงของการเกิดการสั่นแบบความถี่ต่ํา 

๑.  การสั่นแบบความถี่ปานกลาง  (MEDIUM  FREQUENCY  VIBRATION)  การสั่นแบบ
ความถี่ปานกลางนี้จะมีระดับการสั่นสูงกวาการสั่นแบบความถี่ต่ํา  นักบินที่มีประสบการณและความ
ชํานาญเทานั้นที่จะเปนผูบอกวาเปนการสั่นในระดับหรือแบบใด  การสั่นแบบนี้โดยมากมักจะมีสาเหตุมา
จากโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  ทั้งนี้เพราะโรเตอรหางมีรอบการหมุนสูงกวาโรเตอรใหญรอบการหมุน
ของโรเตอรหางจะหมุนดวยความเร็ว  ๑๔๖๐  รอบตอนาที  (1460  RPM.)  ดังนั้นจึงเปนแหลงของการเกิด
การสั่นแบบความถี่ปานกลาง  ซึ่งมกจะพบวามีสาเหตุจากสิ่งตอไปนี้ 

๑.  ชุดโรเตอรหางไมสมดุลย  (TAIL  ROTOR  UNBALANCE) 
๒.  ปรับมุมปะทะของกลีบใบพัดหางไมเทากันและไมถูกตอง 
๓.  กลีบใบพดัหางชํารุด  
๔.  SPINDLE  BEARING  ของโรเตอรหางชํารุดและหลวมคลอน 
๕.  TAIL  ROTOR  FLAPPING  HINGE  ชํารุดหลวมคลอน 
๖.  ROD  END  BEARING  ของคันปรับมุมปะทะกลีบใบพัดหางชาํรุดหลวมคลอน 
๗.  แทนยึด  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  หลวมคลอน 
๘.  สวนประกอบชุดระบบบังคับการบนิของโรเตอรหางชํารุดหลวมคลอน 

หมายเหตุ   การสั่นแบบความถี่ปานกลางจะปรากฏเห็นไดเดนชัดที่  PEDALS  CONTROL  หรือ  
RUDDERS  CONTROL  จะทําใหนักบินรูสึกแลสังเกตเห็นไดชัดที่การสั่นที่ชุดกระเดื่องบังคับหางหรือ  
PEDALS  CONTROL  นี้  นอกจากนี้จะปรากฏจากการสั่นดวยความถี่สูงขึ้นจากลําตัวของเฮลิคอปเตอร
ดวย 

๒.  การสั่นแบบความถี่สูง  (HIGH  FREQUENCY  VIBRATION)  การสั่นแบบความถี่สูงจะมี
สาเหตุจากแหลงที่มีรอบการหมุนสูงไดแกระบบถายทอดกําลัง  (POWER  TRAIN  SYSTEM)  และ
เครื่องยนต  (ENGINE)  และแทนยึดในการสั่นแบบความถี่สูงนี้บางครั้งก็ยากตอการวิเคราะหวาเกิดจาก
สาเหตุอะไรแน  ระหวางระบบถายทอดกําลังและเครื่องยนต  เพื่อใหงายตอการวิเคราะหก็ใหนักบินทําการ
บินออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION)  ดู  ถาหากวา  ขณะทําการบิน  ออตโตโรเตชั่นปรากฏวาการสัน่นัน้
หายไปก็แสดงวาการสั่นนั้นเกิดจากเครื่องยนตและแทนยึดเพราะขณะบินออตโตโรเตชั่น  นั้นไดทําการตัด
กําลังการขับหมุนจากเครื่องยนตโดยเด็ดขาดโดยไมใชกําลังการขับหมุนจากเครื่องยนตเลย  ในกรณีที่ทํา
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การบินออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION)  ดูแลวปรากฏวาการสั่นนั้นหายไปก็ยอมแสดงวาสาเหตุของ
การสั่นจะมีสาเหตุมาจากสิ่งตอไปนี้    

 ๑.  แทนเครื่องยนตชาํรุดหรอืหลวมคลอน 
 ๒.  เกิดจากการทํางานของเครื่องยนตที่ไมดี  เชน  สวนประกอบภายในชํารุดหรือหลวม

คลอน  ในกรณีที่ทาํการบนิออตโตโรเตชั่น  (AUTOROTATION)  แลว  ถาการสั่นนัน้ยังคงมีอยูแสดงวาการ
ส่ันนัน้จะมีสาเหตุมาจากสิง่ตอไปนี้ 

 ๑.  MAIN  GEAR  BOX  ชํารุดหรือหลวมคลอนภายใน 
 ๒.  แทนยึด  MAIN  GEAR  BOX  ชํารุดหรือหลวมคลอน 
 ๓.  การติดตั้งแทนยึดหรือ  MAIN  GEAR  BOX  ไมถูกตองตามคูมือ 
 ๔.  ANGLE  GEAR  BOX  หลวมคลอน 
 ๕.  แทนยึด  ANGLE  GEAR  BOX  หลวมคลอน 
 ๖.  เพลาขับหลัก  (MAIN  DRIVE  SHAFT)  ชาํรุดหรอืหลวมคลอน 
 ๗.  การประกอบเพลาขับหลักไมถูกตองตามคูมือ 
 ๘.  เพลาขับหลักไมสมดุลย  (MAIN  DRIVE  SHAFT  UNBALANCE)   
 ๙.  เพลาขับหลักไมไดแนวตรง  (MAIN  DRIVE  SHAFT  MISS  ALIGNMENT) 
 ๑๐.  เพลาขับหาง  (TAIL  DRIVE  SHAFT)  ชํารุดหรอืหลวมคลอน 
 ๑๑.  เพลาขับหางไมไดแนวตรง 

๑๒.  เพลาขับหางไมสมดุลย 
๑๓.  ชุดแทนยึดเพลาขับหางชํารุดหรือหลวมคลอน 
๑๔.  INTERMEDIATED  GEAR  BOX  ชํารุดหรือหลวมคลอนภายใน 
๑๕.  แทนยึด  INTERMEDIATED  GEAR  BOX  หลวมคลอน 
๑๖.  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  ชํารุดหรือหลวมคลอนภายใน 
๑๗.  แทนยึด  TAIL  ROTOR  GEAR  BOX  หลวมคลอน 
๑๘.  ชุด  PYLON  ชํารุดและหลวมคลอน 
๑๙.  สลักยึด  PYLON  หลวมคลอนหรือ  PIN  LOCK  เขาไมสุด 
๒๐.  TAIL  DRIVE  SHAFT  COUPLING  ในหวงตอระหวางชุด  PYLON  และ  TAIL  

CONE  ชํารุดหรือหลวมคลอนหรือไมไดแนวตรง  (MISS  ALIGNMENT) 
๒๑.  TAIL  DRIVE  SHAFT  SUPPORT  ชํารุดหรือหลวมคลอนหรือไมไดแนวตรง 
 ๒๒.  TAIL  DRIVE  SHAFT  RUN  OUT  มากเกินเกณฑ 
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การพิจารณาเกณฑของระดบัการสั่นของเฮลิคอปเตอรโดยทั่วๆ ไป 
การสั่นของเฮลิคอปเตอรโดยทั่วๆ ไปจะแบงเกณฑของการสั่นของเปน  ๓  ระดับดังนี ้

๑.  การสั่นแบบความถี่ต่ําจะมีเกณฑของการสั่นอยูในระดับต้ังแต  100 – 400  CPM.  
(CYCLE  PER  MINUTE) 

๒.  การสั่นแบบความถี่ปานกลางจะมีเกณฑของการสั่นอยูในระดับต้ังแต  1000 - 
2000  CPM.   

๓.  การสั่นแบบความถี่สูงจะมีเกณฑของการสั่นอยูในระดับต้ังแต 2000 CPM.  ข้ึนไป 
หมายเหตุ     การสั่นที่เกิดขึ้นจะมีแหลงการกําเนิดของการสั่นไดอุปกรณที่มีการหมุน  ถาหากอุปกรณใดที่มี
รอบการหมุนในระดับตํ่าก็จะเปนแหลงของการเกิดการสั่นในระดับแบบความถี่ต่ํา  ถาอุปกรณใดที่มีรอบ
การหมุนในระดับปานกลางก็จะเปนแหลงของการเกิดการสั่นในระดับแบบความถี่ปานกลาง  และถาหาก
อุปกรณใดที่มีรอบการหมุนอยูที่ในรอบสูงก็จะเปนแหลงของการเกิดการสั่นในระดับแบบความถี่สูง  ดังจะ
ยกตัวอยางเปรียบเทียบใหเห็นเดนชัดที่มีการสั่นแตกตางระหวางรอบของการหมุนซึ่งเปนแหลงของการสั่น  
เชน  ฮ.UH – 1H  รอบการหมุนของโรเตอรหาง  (TAIL  ROTOR)  หมุนดวยรอบ  ๑๖๕๐  รอบตอนาที  ซึ่ง
ใกลเคียงกับระดับเกณฑของการสั่นแบบความถี่สูง  จึงพิจารณาใหเปนการสั่นแบบความถี่สูง  ซึ่งมีโรเตอร
หาง  เปนแหลงของการสั่น  ฮ.S – 58T  หรือ  H – 34 C&D  รอบการหมุนของโรเตอรหางของ  ฮ.S – 58T  
หรือ  H – 34 C&D  จึงมีโรเตอรเปนแหลงของการสั่นแบบปานกลาง 

-  BIFILAR  VIBRATION  ABSORBER  เปนน้าํหนักถวงดุลทางไดนามิค  (DYNAMIC  
WEIGHT)  ทีต่ิดตั้งอยูสวนบนของชุดดุมใบพัดใหญ  (MAIN  ROTOR  HUB)  ของเฮลิคอปเตอรแบบ  S – 
58T  เพื่อทาํใหโรเตอรใหญ  (MAIN  ROTOR)  หมนุอยูในลักษณะสมดุลยขณะทําการบิน  จงึเปนการลด
การสั่นของเฮลิคอปเตอรที่เกิดจากโรเตอรใหญของเฮลิคอปเตอรอีกดวย     
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บทที่  ๙ 
การกระแทก 

MAST  BUMPING 
 

MAST  BUMPING  (FLAPPING  STOP  OF  MAIN  ROTOR  YOKE  CONTRACTION  THE  
MAST)  หมายถึง  การกระแทกระหวางสวนลางของแกนดุมใบพัด  (MAIN  ROTOR  YOKE)  บริเวณที่เปน  
FLAPPING  STOP  กับเพลาขับของโรเตอร  (MAST)  ถาหากเกิดการกระแทกอยางรุนแรงจะทําใหเพลาขับ
โรเตอร  (MAST)  ชํารุดหรือแตกหักไดซึ่งเปนอันตรายอยางยิ่งตอการบินสําหรับเฮลิคอปเตอรที่ใชโรเตอรแบบ
กึ่งแข็ง  (SEMI – RIGID  ROTOR)  ทั้งนี้เพราะโรเตอรแบบนี้จะเกิดการกระพือข้ึน – ลงทั้งกลีบใบพัดและชุด
ดุมใบพัดไปดวยกันเปนลักษณะกระดานหก  (SEE - SAW)  นั่นคือ  ถากลีบใบพัดดานหนึ่งกระพือข้ึนหรือ
กระดกขึ้น  (FLAPPING  UP)  อีกใบ  ตรงกันขามจะกระพือลงหรือกระดกลง  (FLAPPING  DOWN)  จึงทํา
ใหสวนลางสุดของแกนดุมใบพัด  (MAIN  ROTOR  YOKE)  ดานที่กระพือลงหรือกระดกลงต่ําสุด  เกิดการ
กระแทกกับเพลาโรเตอร  (MAST)  ได  ถาหากนักบินไมทําการบินตามขอกําหนดหรือบินดวยทาบินผลาด
แผลงที่รุนแรง  (MANEUVERS  OR  AEROBATIC  FLIGHT)  จะทําใหเกิดการกระพือของโรเตอรที่มี
ลักษณะรุนแรงดวยซึ่งจะเปนการสงผลเกิด    MAST  BUMPING  ได  โดยปกติโรเตอรแบบนี้จะยอมใหกลีบ
ใบพัดกระพือข้ึน – ลง  ไดสูงสุดและต่ําสุด  11° จากแนวระดับ  ถาการบินที่ทําใหโรเตอรเกิดการกระพือ
รุนแรงและถึงขีดจํากัด  เมื่อไรก็จะสงผลใหเกิด  MAST  BUMPING  ทันที 

DEFINITION 
MAST BUMPING (FLAPPING STOP CONTACT) 

IS THE MAIN ROTOR YOKE CONTACTING 
THE MAST 
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ลักษณะของการกระพือขึ้น – ลงของกลีบใบพัดขณะทําการบิน   (BLADE  FLAPPING  IN  
FLIGHT) 

๑.    การกระพือในดับมุมปกติ  (NORMAL  FLAPPING)  จะเกิดขึ้นในลักษณะการบิน
ดังตอไปนี้ 

บินตรง – บินระดับ  (IN  STRAIGHT – LEVEL  FLIGHT) 
การกระพือจะเกิดขึ้นไมเกินกวา  2°  จากแนวระดับ 
(FLAPPING  LESS  THAN  TWO  DEGREES) 

๒.   การกระพือในระดับมุมปานกลาง  (FLAPPING  INCREASES  MODERATELY)  จะ
เกิดขึ้นในลักษณะการบินดังตอไปนี้ 

๒.๑   บินไปขางหนาดวยความเร็วสูง  (HIGH  FWD.  SPEEDS) 
๒.๒   บินโดยใชรอบโรเตอรต่ํา  (LOW  ROTOR  RPM.) 
๒.๓   บนิที่ระยะความสูงสูงมาก  (HIGH  DENSITY  ALTITUDES) 
๒.๔   บินที่บริเวณลมกระโชก  (TURBULENCE)  

๓.   การกระพือในระดับมุมสูง  (LARGE  FLAPPING  ANGLES)  จะเกิดขึ้นในลักษณะการบิน
ดังตอไปนี้ 

๓.๑   การบินเซไปทางดานขาง  (SIDE  SLIPS) 
๓.๒   บินดวยความเร็วต่ําที่ทําให  C.G.  เคลื่อนที่จากจุดเดิมมากเกินไป  (LOW  

SPEED  AT  EXTREME  C.G.  POSITIONS) 
๓.๓     บินดวยทาบินที่รุนแรง  ขณะที่มีแรง  G  ต่ํา  (LOW  “G”  MANEUVERS) 

…………….ซึ่งมีลักษณะการบินที่มีทาบินดําลงและเอียงลงขวา  (RIGHT  ROLL)  และนักบิน
มักจะแกอาการเอียงขวา  (RIGHT  ROLL)  โดยการดัน  CYCLIC  CONTROL  STICK  ไปซาย  จึงเปน
เหตุทําใหเกิดการ   BUMPING  ระหวางสวนลางของ   MAIN  ROTOR  YOKE   กับ  MAST  ทางดานซาย
ข้ึน  จึงกลายเปน   MAST  BUMPING  ข้ึน 
สาเหตุทีท่ําใหเกิด  MAST  BUMPING   (MAST  BUMPING  POSSIBILITIES  OF  OCCURRING) 

๑.    กลไกและระบบตางๆ ชํารุด  (MECHANICAL  FAILURE)  ซึ่งมีดังตอไปนี้ 
๑.๑   เครื่องยนตชาํรุดหรือไมมีกําลังขับหมนุ  (LOSS  OF  ENGINE)  ไปยังระบบโร

เตอร  ซึ่งทําใหโรเตอรหมนุชาลง  และไมสามารถจะบังคับให  ฮ.บนิอยูในลักษณะปกติได  แลจะสงผลตอ
การเกิด  MAST  BUMPING  ตอไป 

๑.๒   โรเตอรหางชาํรุด  (TAIL  ROTOR  SEPARATION)  ซึ่งเปนผลทาํใหโรเตอรหาง
หมดแรงฉุดทีจ่ะตอตานแรงบิดของโรเตอรใหญ  จงึทําใหการบงัคับการบินไดอยางไมเปนปกติและจะสงผล
ตอการเกิด  MAST  BUMPING  ตอไป 
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๑.๓   โรเตอรสูญเสียการสมดุลมากเกินขีดจํากัด  (EXCESSIVE  ROTOR  OUT  OF  
BALANCE)  เมื่อโรเตอรสูญเสียการสมดุลมากเกินขีดจํากัดอันหนึ่งแลวจะทําใหโรเตอรหมุนดวยการไม
สมดุลทางแรงตางๆ และจะสงผลตอการเกิด  MAST  BUMPING  ตอไป 

๑.๔   คันสงควบคุมมุมปะทะของกลีบใบพัดชํารุดหรือหลุดออก  (LOSS  OF  MAIN  
ROTOR  PITCH  LINK)  เมื่อคันสงควบคุมมุมปะทะของกลีบใบพัดชํารุดหรือหลุดออกไป  แนนอนที่สุดวา
กลีบใบพัดจะหมุนเปะปะออกจากแนวการหมุนอยางไรการควบคุม  ดังนั้นจึงทําใหโรเตอรเกิดการหมุน
อยางไมสมดุลทั้งยัง  ทําใหโรเตอรเกิดการกระพือเกินขีดจํากัด  และสงผลตอการเกิด  MAST  BUMPING  
ไดอยางงายและรวดเร็วยิ่งขึ้น 

๒.   ทําการบินเกินขอกําหนดหรือขีดจํากัดตามคูมือ  (EXCESSIVE  OPERATING  LIMITS)  
ซึ่งถาจะกลาวโดยทั่วๆ ไปก็คือการทําการบินเกินขีดจํากัดตาม  FLIGHT  ENVELOPES  ที่กําหนดใหซึ่งมี
ลักษณะดังตอไปนี้ 

๒.๑   การบินลงสูสนามที่มีลักษณะลาดเอียงไมถูกตองตามวิธีการ 
 (IMPROPER  SLOPE  LANDING)      
๒.๒   ทําการบินดวยรอบโรเตอรสูงเกนิเกณฑ  หรือตํ่าเกนิเกณฑที่กาํหนด 
 (ROTOR  START  UP / COAST  DOWN) 
๒.๓   ทําการบินดวยทาบนิที่รุนแรงละมีคาแรง  G  ต่ํา 
            (LOW  “G”  MANEUVERS) 

เมื่อทําการบนิเกินขอกาํหนดหรือขีดจํากัดดวยลักษณะดงัตอไปนี้จะสงผลตอการเกิด  MAST  BUMPING  
ไดงายยิง่ขึ้น 

๑. ทําการบินเลี้ยวอยางฉับพลันทันทีทันใด  (UNNECESSARILY  QUICK  TURNS) 
๒. ทําการเลี้ยวและเอียงดวยมุมลึก  (TORTUOUS  ROLLS  OR  SHARP  ROLL)  ใน

ลักษณะเลี้ยวและเอียงไปมาดวยมุมลึก 
๓. ทําการบินดําดวยมุมลาดชันมากเกินไป  (VERY  STEEP  DIVES) 
๔. ทําการบินผาดแผลงหรือฉวัดเฉวียนดวยทาบินที่รุนแรงหรือหลบเหลี่ยงสิ่งกีดขวางอยาง

รวดเร็วทันทีทันใด  (RAPID  EVASIVE  MANEUVERS) 
๕. ทําการบินดวยทาบินที่รุนแรงที่มีคาแรง  “G”  ต่ํา  ดังไดอธิบายมาแลวในเบื้องตน   

 
        

_______________________ 
 


