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บทที่ 1   
ศัพทเทคนิคทางอากาศพลศาสตร 

วัตถุประสงค   เพื่อให นทน.ไดศึกษาและทําความเขาใจเกี่ยวกับ 
                     1.   สวนประกอบหลักของอากาศยาน 

     2.   แกน และการหมุนรอบแกนทั้งสามของอากาศยาน 
                   3.   คําจํากัดความทางอากาศพลศาสตร 

         4.   แรงทางอากาศพลศาสตรที่กระทํากับอากาศยาน 

กลาวนํา การเริ่มตนศึกษาวิชาอากาศพลศาสตร จําเปนตองเรียนรูศัพทเทคนิคทางอากาศพลศาสตร 
เพื่อใหมีพื้นฐานความรูเชนเดียวกัน และเปนพื้นฐานในการศึกษาบทตอไป 

ขอความ 

1.   สวนประกอบหลักของอากาศยาน 
             อากาศยานประกอบดวยสวนประกอบหลัก 4 สวนดวยกัน คือ 

1.1 ลําตัว (fuselage) เปนโครงสรางหลักที่ใหญที่สุดของอากาศยาน เปนฐานสําหรับติดตั้งปก หาง  
เครื่องวัดประกอบการบิน เชื้อเพลิง ลูกเรือ และอุปกรณตาง ๆ 
             1.2   ปก (wing) เปนชิ้นสวนที่สรางแรงยกใหกับอากาศยาน ภายในปกของอากาศยานสามารถบรรจุ 
เชื้อเพลิง และฐานลอหลักของอากาศยาน 
             1.3   แพนหางดิ่งและแพนหางระดับ (vertical and horizontal stabilizers) เปนชิ้นสวนที่สราง
เสถียรภาพใหกับอากาศยาน อาจเรียกแพนหางทั้งสองนี้วา tails หรือ fins 
       1.4  แฟลพและพื้นบังคับของอากาศยาน (flaps and control surfaces) 
              แฟลพ เปนพื้นบังคบัที่สรางแรงยกใหกับอากาศยาน ถูกติดตั้งบริเวณชายหลงั และ/หรือ ชายหนา  
ของปกอากาศยาน 
              ailerons เปนพืน้บงัคับที่ควบคุมการหมุนตวั (rolling motion) รอบแกนตามยาวของอากาศยาน 
              elevators เปนพื้นบังคับที่ควบคุมการปกเงย (pitching up/down motion) รอบแกนตามขวาง 
ของอากาศยาน 
              rudders เปนพื้นบงัคับที่ควบคุมการเลี้ยวสาย (yawing motion) รอบแกนดิ่งของอากาศยาน 

  

 

 

 

 

รูป 1-1 แสดงสวนประกอบพื้นฐาน และพื้นบังคับของอากาศยาน 
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2.   แกนและการหมุนรอบแกนทั้ง 3 ของอากาศยาน (รูปที่ 1-2) 

             2.1 แกนสามแกนของอากาศยาน   
       การกําหนดใหมีแกนตางๆ กับอากาศยานนั้น เพื่อใชอางอิงเรียกการเคลื่อนไหวรอบแกนทั้งสาม 

ขณะทําการบิน แกนทั้งสามคือ 
 -   แกนตามยาว (longitudinal axis) หรือแกนนอน คือแกนที่ลากจากหัวไปยังหางของอากาศยาน 
 -   แกนตามขวาง (lateral axis) คือแกนที่ลากตั้งฉากกับแกนตามยาว และอยูในระนาบเดียวกัน 
 -   แกนดิ่ง (vertical axis) คือแกนที่ลากตั้งฉากกับแกนตามยาวและแกนตามขวาง 
            2.2   การหมุนรอบแกนทั้งสามของอากาศยาน 

        การเคลื่อนไหวของอากาศยาน เปนการหมุน (เคล่ือนไหว) รอบแกนทั้งสาม ดังนี้ 
  -  การหมุนตัว (rolling) คือการหมุนรอบแกนตามยาวหรือแกนนอน โดยการบังคับ ailerons  
  -  การปกเงย (pitching) คือการหมุนรอบแกนตามขวาง โดยการบังคับ elevators  

 -  การเลี้ยวสาย (yawing) คือการหมุนรอบแกนดิ่ง โดยการบังคับ rudder(s) 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 1-2   แสดงรูปแกน และการหมนุรอบแกนทั้งสามของอากาศยาน 
 

3.   คําจํากัดความทางอากาศพลศาสตร (รูปที่ 1-2) 
3.1 แพนอากาศ (airfoil) คือพื้นผิวที่ถูกแผนแบบใหสรางแรงทางอากาศพลศาสตร ตัวอยางของ 

แพนอากาศ เชน ปก แพนหางดิ่ง และแพนหางระดับ เปนตน สวนประกอบของแพนอากาศมีดังนี้ 
- mean camber line หรือ เสนกลางความโกง คือเสนสมมุติที่ลากแบงครึ่งผิวปกบน และ 

ผิวปกลางของแพนอากาศออกเปนสองสวนเทาๆกัน 
- leading edge หรือ ชายหนาของแพนอากาศ คือจุดหนาสุดของ mean camber line 
-  trailing edge หรือ ชายหลังของแพนอากาศ คือจุดหลังสุดของ mean camber line 
-  camber หรือความโกง คือระยะทางที่มากที่สุดระหวาง mean camber line กับ chord line 
-  chord  คือ ระยะทางเปนเสนตรงจากชายหนาปก (leading edge) ไปยังชายหลังปก 

         (trailing edge) ของแพนอากาศ กําหนดสัญลักษณ c 
-  chord line คือ เสนตรงสมมุติที่ลากจากชายหนาปกไปยังชายหลังปกของแพนอากาศ  
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• ถาเสนกลางความโกงอยูระหวาง chord line กับพื้นผิวบน ทําใหแพนอากาศมีความโกงเปน

บวก (positive camber) 
• ถาเสนกลางความโกงทับเปนเสนเดยีวกับ chord line ทําใหแพนอากาศไมมีความโกง หรือ 

 เปนแพนอากาศแบบสมมาตร (symmetry airfoil) 
• ถาเสนกลางความโกงอยูระหวาง chord line กับพื้นผิวลาง ทําใหแพนอากาศมีความโกงเปน

ลบ (negative camber) 
 
 
 
 
 
 
    รูปที่1-3   แสดงภาคตัดขวางของ Airfoil และสวนประกอบตางๆ 

 

3.2 มุมตั้งปก (angle of incidence) คือ มุมระหวาง chord line และแกนตามยาว 
3.3 มุมยกปก (angle of dihedral) คือ มุมระหวางแนวกางปก กับระนาบในแนวระดับ (horizontal 

plane) เมื่อมองจากดานหนาของอากาศยาน หรือเปนมุมระหวางแกนตามขวาง และ wing 
chord plane 

3.4 มุมลูปก (swept angle) คือมุมระหวางแกนตามยาวและแนวเสนสมมุติศูนยกลางอากาศ

พลศาสตรของปก (สวนใหญอยูที่ตําแหนง 25% chord)  
3.5 จุดศูนยถวง (center of gravity; C.G.) คือ จุดสมมุติที่แกนทั้งสามของอากาศยานลากตัดกัน 
3.6 ความเร็วสัมพัทธ (relative wind; ) คือ ความเร็วลมที่เทากับความเร็วจริงในการเคลื่อนที่ของ

อากาศยาน (true airspeed) แตมีทิศทางตรงขามกัน 
αv

3.7 มุมปะทะ (angle of attack; α ) คือ มุมระหวาง chord line และ relative wind  
3.8 วิถีบิน (flight path) คือเสนทางการบินของอากาศยาน มีทิศทางเดียวกับ relative  wind 

การบินของอากาศยานทุกครั้งตองพิจารณาความสัมพันธระหวางวิถีบิน กับมุมปะทะเสมอ 
ทิศทางที่หัวอากาศยานชี้ ไมใชทิศทางของวิถีบินเสมอไป เชน การบินเปดมุมปะทะดังรูปที่ 1-4 

 

 

 

 
 

Flight path 
 

A ngle of attack 

 θ  
 
 รูปที่ 1-4 แสดงทิศทางของความเร็วสัมพัทธ มุมปะทะ และวิถีบิน ของอากาศยาน 
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4.   แรงทางอากาศพลศาสตรที่กระทํากับอากาศยาน (รูปที่ 1-5) 

  เมื่ออากาศยานทําการบิน จะมีแรงทางอากาศพลศาสตรกระทํากับอากาศยาน ดังนี ้
        -     แรงยก (Lift; L ) คือ แรงที่มีทิศทางตั้งฉากกับทิศทางของลมสัมพัทธ (V ) α

- แรงตาน (Drag; )  คือ แรงที่มีทิศทางขนานกับทิศทางของลมสัมพัทธ  (V ) ซ่ึงมีทิศ

ทางตรงขาม กับการเคลื่อนที่ของอากาศยาน 
D α

- แรงขับ (Thrust;T )  คือ แรงปฏิกิริยาที่ขับ(ผลักดัน) ใหอากาศยานเคลื่อนที่ไปขางหนา  ตาม
กฎ ขอที่สามของนิวตัน (action = reaction)   

- น้ําหนัก (Weight;W )  คือ แรงดึงดูดของโลกที่กระทํากับอากาศยาน  มีทิศทางชี้ลงสูจุด

ศูนยกลางของโลกเสมอ 
หมายเหตุ  ถาอากาศยานบินตรงบินระดับดวยความเร็วคงที่   
   จะได  และ WL = DT =  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

L  

W  

T  D  

L 

D T 

W 

  รูปที่ 1-5 แสดงแรงทางอากาศพลศาสตรที่กระทํากับอากาศยาน 

สรุป อากาศยานทั่วๆไป (conventional aircraft)  ประกอบดวยสวนประกอบหลัก 4 สวนคือ  ลําตัว  ปก  

ชุดพวงหางและพื้นบังคับตางๆ  ซ่ึงพื้นบังคับเหลานี้ทําใหอากาศยานสามารถเคลื่อนที่  และหมุนรอบแกนทั้ง
สามของอากาศยานได แกนทั้งสามคือ แกนตามยาว, แกนตามขวาง และแกนดิ่ง 

  เมื่อเราทําความรูจักกับรูปรางพื้นฐานของแพนอากาศแลว ขณะอากาศยานบินอยูในอากาศ จะมีแรง
ทางอากาศพลศาสตรมากระทํากับอากาศยาน ประกอบดวย แรงยก แรงตาน แรงขับ และน้ําหนัก ซ่ึงแตละแรง
มีทิศทางแตกตางกันขึ้นอยูกับทาทางการบิน 

  คําจํากัดความตางๆ เปนสิ่งจําเปนที่ นทน.ตองศึกษาทําความเขาใจ และทองจําใหได เพื่อความสะดวก

ในการนําไปใชอางอิงในการศึกษาบทตอๆไป 
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บทที่ 2  

แรงยก (LIFT) 
วัตถุประสงค เพื่อให นทน.ไดศึกษาและทําความเขาใจเกี่ยวกับ 
                   1.   คําจํากัดความของความดันชนิดตางๆ 

   2.   ศึกษาสมการความตอเนื่อง เมื่อกระแสอากาศไหลผานทอ ตีบ-ถาง 
      3.   ธรรมชาติการไหลแบบไมอัดตัว และการไหลแบบอัดตัวไดของอากาศ 

       4.   ศึกษาสมการเบอรนูลล่ี ที่แสดงความสัมพันธระหวางความดันและความเร็วการไหล 
 5.   ความสัมพันธระหวางมุมปะทะและสัมประสิทธิ์แรงยก 

กลาวนํา เครื่องบินที่เราเห็นในปจจุบันนี้ (เครื่องบินปกตรึง มีแพนหางดิ่งและแพนหางระดับ) ถูกออกแบบขึ้น
เปนครั้งแรกโดย Sir George Cayley ในป ค.ศ.1799 หรือประมาณ 200 กวาปที่แลว จากผลการทดลองทําให

เราทราบวา พื้นผิวโคง (curve surface) ใหแรงยกมากกวาพื้นผิวแบนราบ (flat surface) รวมถึงกรณีการ

กระพือปกของนกที่สรางทั้งแรงยกและแรงขับดวย Cayley แสดงใหเห็นวา สามารถสรางแรงยกไดจากปกตรึง
เมื่อมีกระแสอากาศไหลผาน ในขณะที่สามารถสรางแรงขับไดจากเครื่องยนตกลไก ดวยแนวคิดที่หลากหลายใน
การประดิษฐอุปกรณดานการบินนี้ ทําใหเขาไดรับยกยองใหเปนผูริเร่ิมการบินสมัยใหม 

ขอความ แรงยกคือแรงที่มีทิศทางตั้งฉากกับลมสัมพัทธ (relative wind) การศึกษาการเกดิแรงยกตอง    ทํา

ความเขาใจกฎของเบอรนูลล่ี (Bernoulli’s principle) ความสัมพันธระหวางความดันชนิดตางๆ ความเร็ว และ

พื้นที่หนาตัด  การศึกษาเรื่องนี้ตองยอมรับสมมติฐานของเบอรนูลล่ี เพื่อใหสามารถทําความเขาใจไดโดยงาย แมวา
ขอกําหนดเหลานี้เปนเพยีงส่ิงสมมุติฐาน แตสามารถนํามาคํานวณและใชไดจริง รวมทั้งมีความคลาดเคลื่อนนอย
มาก (ที่ยานการไหลความเรว็ต่ํากวาเสียง) สมมติฐานเหลานี้คือ 

- อากาศเปนของไหลที่ไมมีความเสียดทาน หรือความหนืด  (no friction and inviscid flow) 
- อัตราการไหลคงที่ (steady  flow) 
- เปนการไหลประเภทไมมีการอัดตัว (incompressible flow) 
- ไมเปนการไหลแบบอลวน (not turbulent flow) 

1. ความดันสถิตย และความดันรวม  (static and total pressure) 
เนื่องจากความดัน มีความสัมพันธกับความเร็วการไหล ดังนั้นจึงตองทําความเขาใจนิยามของ 

ความดัน ดังนี้ 
1.1 ความดันสถิตย (static pressure; ) คือ ความดันอากาศ (น้ําหนักโมเลกุลของอากาศที่กระทําตอ SP

หนวยพื้นที่) ณ ตําแหนงใดๆ ของการไหล 
1.2 ความดันรวม (total  pressure; ) คือ ความดันที่มีอยูจริง เมื่ออากาศถูกชะลอความเร็วแบบ TP

ไมมีการสูญเสียพลังงาน จนมีความเร็วเปนศูนย ซ่ึงความดันรวมเปนคุณสมบัติการไหลของกาซ 
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ณ ตําแหนงใดๆ 
 

ในกรณีไมมีการไหลของกระแสอากาศ ST PP = แตเมื่อใดที่มีการไหลเกิดขึ้นแลว  เสมอ  ST PP 〉

      เรียกเครื่องมือที่ใชวัดความดันรวมวา ทอปโตต (Pitot Tube) แสดงดังรูปที่ 2-1 โดยสมมตใิหอากาศ
ที่มีความเร็วพุงเขาชนที่ตําแหนงหนาสุดของทอ (ตําแหนง B) แลวความเร็วถูกลดลงทันทีทันใด (โดยสมมุติให
ไมมีการสูญเสียพลังงาน) จนมีคาเทากับศูนย เรียกความดันที่ความเร็วเทากับศูนยนี้วา ความดันรวม ( ) โดย
ความดันรวมถูกถายทอดผานทอปโตต จากตําแหนง B ไปสูเครื่องวัดความดันรวม 

TP

      รูปที่ 2-1 เปนเครื่องมือทดลองเพื่อวัดความดันเมื่อกระแสอากาศไหลในทิศทางขนานรูเล็กๆ (static 
pressure orifice) ที่ตําแหนง A จึงเรียกความดันที่พื้นผิววา ความดันสถิตย ( ) เครื่องมือทดลองนี้รับคาทั้ง
ความดันรวมและความดันสถิตย และสงผานความดันทั้งสองไปยังเครื่องมือประมวลผล เพื่อหาความแตกตาง
ระหวางความดันทั้งสอง หากไมมีการไหลของกระแสอากาศเลย ทําใหความดันรวมเทากับความดันสถิตย แต
เมื่อมีการไหลเกิดขึ้น ทําใหความดันสถิตยลดลง ยิ่งความเร็วการไหลมากขึ้นเทาใด ความดันสถิตยจะลดลงมาก
ขึ้นเทานั้น ในขณะที่ความดันรวมยังคงที่ แสดงวา ตองมีความดันอีกชนิดหนึ่งที่เปนผลตางระหวางความดันรวม
และความดันสถิตย และตองเปนฟงกชันของ (ขึ้นอยูกับ) ความเร็วการไหลดวย เรียกความดันที่เปนฟงกชันของ

ความเร็วการไหลนี้วา ความดันพลวัติ (dynamic pressure) 

SP

      สําหรับการไหลความเร็วต่ํากวาเสียง สามารถนิยามความสัมพันธของความดันชนิดตางๆ ได ดังนี้ 
  ความดันรวม         =         ความดันสถิตย    +  ความดันพลวัติ 

            =                             +            ………………………… (2.1) TP SP DP

     กําหนดให           = DP
2
1 2vρ    เมื่อ ρ  แทนความหนาแนนของกระแสอากาศ ที่ความสูงใดๆ 

        และ  แทนความเร็วการไหลของกระแสอากาศ v

     จะไดความเร็วการไหล                       = v
ρ

 P - 2(P ST )     ………………………… (2.2) 

 

 

A 

B 
 
 
 
 
 
 
 
             รูปที่ 2-1 แสดง Pitot - Static Tube 
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T S D

 ความเร็วขางตนนี้ ไดจากความแตกตางของความดันรวมและความดันสถิตย ซ่ึงวัดไดจากทอ pitot-static โดย
เครื่องบินทั่วๆไปจะตดิตั้งทอนี้บริเวณที่ไมมีการรบกวนใดๆของกระแสอากาศกอนปะทะทอ เชนบริเวณสวนหนาสุด
ของอากาศยาน หรือปลายปกขางใดขางหนึ่ง โดยติดตั้งใหมีทิศทางขนานแนวการเคลื่อนที่ของอากาศยาน 
 
ตัวอยางที่ 2.1   Altimeter ของ บ.Cessna 172 ช้ีที่ความสูง 5,000 ft อุณหภูมิภายนอก ถาทอปโตต R0505

วัดความดันได 1,818  จงหาความเร็วจริงของอากาศยาน 2/ ftlb

วิธีทํา จากตารางบรรยากาศมาตรฐาน ที่ความสูง 5,000 ft จะมีความดันบรรยากาศ (ความดันสถิตย) เทากับ  
1,761 และทอปโตตวัดความดันรวมได 1,818    2/ ftlb 2/ ftlb

ดังนั้น หาความดันพลวัติไดจากสูตร         =  +  P P P

  จะได               =   -   = 1,818 – 1,761 = 57 lb  DP TP SP 2/ ft

  จะหาความเร็วจริงได ตองทราบความหนาแนนของอากาศกอน 
  ซ่ึง      33 /1003.2

)505(716,1
761,1 ftslug

RT
P −×===ρ  

  หาความเรว็จริงได           sft
PP

v ST
true /237

1003.2
)57(2)(2

3 =
×

=
−

= −ρ
 

  ดังนั้น บ.Cessna 172 บินที่ความเร็ว 237  หรือ sft / 162
88
60237 =×              ตอบ mph

2.  สมการความตอเนื่อง (Continuity Equation) 
     ความมุงหมายของการศึกษาสมการความตอเนื่องคือ เพื่อศึกษาความสัมพันธระหวางความหนาแนน 

( ρ ), ความดัน ( P ) และความเร็วการไหลของกระแสอากาศ ( ) เมื่อมีการไหลของกระแสอากาศผานทอที่มี
การเปลี่ยนแปลงพื้นที่หนาตัด หรือทอตีบ-ถาง (convergent – divergent nozzle) ดังรูปตอไปนี้ 

v

 

 

 
 
 
 
 

           รูปที่ 2-2 แสดง convergent – divergent nozzle 

กําหนดให    A1   คือพื้นที่หนาตัด ที่ตําแหนงที่ 1           A2  คือพื้นที่หนาตัด ที่ตําแหนงที่ 2 
               V1  คือความเร็วการไหล ที่ตําแหนงที่1       V2  คือความเร็วการไหล ที่ตําแหนงที่ 2  
              ρ 1  คือความหนาแนน ที่ตําแหนงที่ 1       ρ 2 คือความหนาแนน ที่ตําแหนงที่ 2 

จากรูป จะเห็นวา A1 เล็กกวา A2 หรือพื้นที่ทางเขาเล็กกวาพื้นที่ทางออก  



 8 
 

 จากกฎการอนุรักษมวล ซ่ึงกลาววา “มวลเปนปริมาณคงที่ ไมสามารถทําใหเกิดขึ้นใหมหรือถูกทําลายได” 
ดังนั้น อัตราการไหลของมวล (อัตราสวนระหวางมวลตอหนวยเวลาหรือ ) ณ ตําแหนงใดๆ ของการไหลจะมีคา

เทากัน ทําใหสามารถสรางสมการความตอเนื่องไดดังนี้ 

.
m

 
 
 
                                 จาก   .

m 1 = ρ 1A1V1   และ   
.
m 2 =  ρ 2A2V2 ………………………… (2.3) 

                                  เมื่อ  .
m 1 = .

m 2 ดังนั้น  ρ 1A1V1 = ρ 2A2V2 = const. (คาคงที่) 
  จากการทดลองการไหลในทอ เปนการทดลองที่ชองทางเขาและชองทางออกอยูในระดับเดียวกัน และ 
สมมุติใหเปนการไหลแบบไมอัดตัว ดังนั้น สามารถแปลงสมการความตอเนื่องใหอยูในรูปอยางงายได ดังนี้  
                                    2211 VAVA =          ………………………… (2.4) 

3.  การไหลแบบไมอัดตัว และการไหลแบบอัดตัว (Incompressible and Compressible Flow) 
      ตามทฤษฎีแลว สมมุติใหการไหลความเร็วต่ําเปนการไหลแบบไมอัดตัว (เพื่อความงายในการ
คํานวณ) แตในความเปนจริงแลว การไหลทุกครั้งมีการอัดตัว ซ่ึงจะมากหรือนอยเพียงใดขึ้นอยูกับความเร็วของ

การไหล ตามสมการความตอเนื่องขางตน จึงแบงการไหลไดเปน 2 รูปแบบคือ 
      3.1   การไหลแบบอัดตัว (Compressible flow) คือการไหลที่มีการเปลี่ยนแปลงความหนาแนน 

จากสมการความตอเนื่อง ( ρ 1A1V1 = ρ 2A2V2 = const.) ขางตน ในความเปนจริงแลว ρ 1 ≠  ρ 2 ผลกระทบ

เร่ืองการอัดตัวจะปรากฏเดนชัด เมื่อความเร็วการไหลมากขึ้น เชน การบินยานความเร็วเสียง การเคลื่อนที่ของ
จรวด หรือการไหลของกระแสอากาศผานเครื่องยนตกังหันไอพน เปนตน 
      3.2   การไหลแบบไมอัดตัว (Incompressible flow) คือการไหลที่สมมติใหมีการเปลี่ยนแปลง
ความหนาแนนนอยมาก (หรือสมมุติใหความหนาแนนคงที่) จนไมพิจารณา เชน การบินความเร็วต่ํา 
 จากสมการความตอเนื่อง        222111 VAVA ρρ =  = const. 
 เมื่อกําหนดให               21 ρρ =       แลว 
 จะได             2211 VAVA =  

แมความเปนจริง การไหลแบบไมอัดตัวเปนการไหลแบบสมมุติ แตเพื่อความงายในการคํานวณ จึง
กําหนดใหการไหลแบบไมอัดตัว มีความเร็วไมเกิน 100 เมตร/วินาที (หรือประมาณ 225 ไมล/ช่ัวโมง)  

ตัวอยางที่ 2.2   พิจารณาทอปลายตีบ มีพื้นที่ทางเขา 5 อากาศไหลผานทางเขาดวยความเร็ว 10  ถา
อากาศไหลผานทางออกดวยความเร็ว 30  จงหาพื้นที่ทางออก 

2m sm /

sm /

วิธีทํา จากสมการความตอเนื่อง 222111 VAVA ρρ =  
เนื่องจากความเร็วการไหลเทากับ 30  ซ่ึงนอยกวา 100  จึงกําหนดใหเปนการไหลแบบ sm / sm /

ไมอัดตัว ( 21 ρρ = ) 
จะได                 2211 VAVA =  
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2

11
2 V

VA
A =   

              .

2 6.1
30

)10()5(
=

×
=A   2m

ดังนั้น อากาศไหลผานพื้นที่ทางออกที่มีขนาดประมาณ  (ซ่ึงเล็กกวาพื้นที่ทางเขา)    ตอบ 6.1 2

2

s

m

 
 
 
ตัวอยางที่ 2.3 พิจารณาทอปลายตีบที่มีพื้นที่ทางเขา 3  พื้นที่ทางออก 2.57  อากาศไหลเขาดวยความเร็ว 

700  ที่ความดัน 0.002  ถาอากาศไหลออกดวยความเร็ว 1,070  จงหาความหนาแนนที่
ทางออกของทอดังกลาว 

2ft ft

sft / 2/ ftslug ft /

วิธีทํา จากสมการความตอเนื่อง            222111 VAVA ρρ =  
เนื่องจากความเร็วการไหลคือ 700 และ 1,070  ซ่ึงมากกวา 100 ทําให sft / sft / sm / 21 ρρ ≠   

จึงกําหนดใหเปนการไหลแบบอัดตัว 
  หาความหนาแนนทางออก จากสมการ 222111 VAVA ρρ =  

                  2ρ  =
22

111

VA
VAρ

 

            = 
)070,1()57.2(

)700()3()02.0(
×

××  

            = 0.00153  2/ ftslug

จะเห็นวา 2ρ ตางกับ 1ρ อยางเห็นไดชัด เพราะเปนการไหลแบบอัดตัวนั่นเอง   ตอบ 

4. สมการโมเมนตัม (Momentum equation) 
เนื่องจากความดัน ( P ) เปนตัวแปรที่สําคัญทางอากาศพลศาสตร และการเปลี่ยนแปลงความดัน 

ที่กระทําบนหนวยพื้นที่ ทําใหเกิดแรงทางอากาศพลศาสตรขึ้น จึงมีการสรางสมการที่แสดงความสัมพันธ
ระหวาง ความเร็วการไหล ( ) และความดัน (v P ) โดยใชกฎการเคลื่อนที่ขอ 2 ของนิวตันเปนพื้นฐานในการ
คํานวณ ทําใหไดความสัมพันธดังนี้ 

 .
2
1

2
1 2

22
2
11 constvPvP =+=+ ρρ      ตลอดกระแสการไหล………………………… (2.5) 

เรียกสมการขางตนวา สมการเบอรนูลล่ี (Bernoulli’s equation) ซ่ึงเปนสมการที่สําคัญมากใน

การศึกษาดานกลศาสตรของไหล (Fluid mechanics) 
ขอกําหนดขางตนของสมการเบอรนูลล่ี มีดังนี้ 

 1. เปนสมการสําหรับการไหลแบบไรความหนืด (inviscid flow) และไมอัดตัว (incompressible flow) 
เทานั้น 
 2. เปนสมการที่แสดงความสัมพันธระหวางจุดสองจุดใดๆ ตลอดกระแสการไหล 
 3. ไมสามารถใชกับการไหลแบบมีการอัดตัวได 
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 สําหรับการไหลที่มีการอัดตัว หากตองการคํานวณหาความดันตองใชวิธีหาอนุพันธ (differential 
method) จากสมการ VdVdP ρ−= ซ่ึงมีความยุงยากและจะไมกลาวถึงในการศึกษาระดับนี้ 
 
 
 
 
 
ตัวอยางที่ 2.4 พิจารณาสภาวะการไหลผานทอปลายตีบ จากตัวอยางที่ 2.2 ถาความดัน ( ) และอุณหภูมิ ( ) 
ของกระแสการไหลที่ตําแหนงทางเขาเปน และ 330

1P 1T
25 /102.1 mN× K ตามลําดับ จงคํานวณหาความดัน ( ) 

ที่ทางออก 
2P

วิธีทํา ในขั้นตอนแรก ตองคํานวณหาความหนาแนน ( ρ ) กอน จาก Equation of State  
   กําหนดให   111 RTP ρ=  

ดังนั้น              
1

1
1 RT

P
=ρ  

                   27.1
)330)(287(

102.1 5

=
×

=   3/ mkg

สมมุติใหเปนการไหลแบบไมอัดตัว ใชสมการเบอรนูลล่ี เพื่อหาความดัน ( ) ที่ทางออกไดดังนี้ 2P

                     .
2
1

2
1 2

22
2
11 constvPvP =+=+ ρρ  

 จะได                       2
2

2
112 2

1
2
1 vvPP ρρ −+=  

           )(
2
1 2

2
2
11 vvP +=  −ρ

           )3010)(27.1(
2
1)102.1( ×=  225 −+

×           1=   510195. 2/ mN
จะเห็นวาการเปลี่ยนแปลงความเร็วจาก 10 ไปเปน 30 จะมีการเปลี่ยนแปลงความดัน sm / sm /

นอยมาก (เพียง 0.45%) ซ่ึงเปนคุณลักษณะของการไหลความเร็วต่ําและไมอัดตัว   ตอบ 

5.   การเปรียบเทียบการเปลี่ยนแปลงของความดันสถิตย เมื่อความเร็วการไหลในทอเวนจูรี (ทอตีบ- 
ถาง) เปลี่ยนแปลง    

5.1 จากการทดลองใหของไหล (เชนอากาศ) ไหลผานทอเวนจูรี ดังรูปที่ 2-3 
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รูปที่ 2-3   ความดันและความเร็วในทอเวนจูรี 

จากรูปขางตน เมื่อความเร็วการไหลเพิ่มขึน้ ความดนัสถิตยจะลดลง ในขณะที่ความดันรวมคงที่   
ตามกฏของเบอรนูลล่ี ที่กลาวไววา ”ความดันหรือพลังงานรวมในระบบใดระบบหนึง่จะคงที่เสมอ” 
 
 
 จากสมการโมเมนตัมขางตน .

2
1

2
1 2

22
2
11 constvPvP =+=+ ρρ  ตลอดกระแสการไหล 

 ถาใหความดนัรวมเปนคาคงที่ (constant) จะได 
            DST PPP +=  
                 2

2
1 vPS ρ+=  

จากผลสรุปขางตน เมื่อความดันพลวัตเิพิ่มขึ้น ความดันสถิตยจะลดลง ดวยเหตุผลนี้ สามารถนําการ
ไหลในทอเวนจูรีมาเปรียบเทยีบกับการไหลผานแพนอากาศได  ดังรูปที่ 2-4 

 
 
 
 
 
 
 

       รูปที่ 2-4   แสดงการไหลของกระแสอากาศผานทอเวนจูร่ี เปรยีบเทียบกับแพนอากาศ 

 

 

เนื่องจากบริเวณคอคอดของทอ เปนบริเวณที่มีความดนัสถิตยต่ําที่สุด (จึงมีความเร็วการไหลสูงสุด) 
เปรียบเทียบไดกับพื้นผิวบนของแพนอากาศ สวนบริเวณอื่นเมื่อความเรว็ลดลง ความดันสถิตยจะเพิม่ขึ้น ซ่ึง
เปรียบเทียบไดกับพื้นผิวลางของแพนอากาศ ดังนั้นความดันสถิตยที่พืน้ผิวลางจึงมากกวาทีพ่ื้นผิวบน ทําใหเกิด
ความแตกตางของความดันระหวางพื้นผิวท้ังสองบริเวณ และเกดิแรงลพัธซ่ึงเปนแรงยกขึ้น 

  จะเหน็วา ถาสามารถเพิ่มความเร็วของกระแสอากาศใหไหลไดเร็วขึ้นเทาใด กจ็ะไดแรงยกเพิ่มมากขึ้น
เทานั้น เพราะเปนการลดความดันสถติยบริเวณพืน้ผิวบนของแพนอากาศใหนอย เพยีงพอที่จะสรางแรงยกตามที่
ตองการ 

6.   ความสัมพันธระหวางมุมปะทะและสัมประสิทธิ์แรงยก   
      มุมปะทะ (angle of attack; α ) คือ มุมระหวาง chord line และลมสัมพัทธ ( ) จากการทดลอง

พบวา เมื่อมุมปะทะเพิ่มขึ้น ทําใหเกดิแรงยกเพิ่มขึน้ แสดงความสัมพนัธนี้ดังรูปที่ 2-5 
αv



 12 
 

  a b 

 
 
 
 
 
รูปที่ 2-5   แสดงความสัมพนัธระหวางสัมประสิทธิ์แรงยกและมุมปะทะ ของแพนอากาศ 

   แบบสมมาตร และแพนอากาศที่มีความโกง 
 

รูปที่ 2-5(a)   เปนแพนอากาศแบบสมมาตร (symmetry airfoil) ที่มุมปะทะ 00 แรงยกเปนศูนย 
(หรือไมมีแรงยก) และสัมประสิทธิ์แรงยกจะเพิ่มขึน้เมื่อมุมปะทะเพิ่มขึ้น 

รูปที่ 2-5(b)   เปนแพนอากาศแบบไมสมมาตร (unsymmetry airfoil) เชน แพนอากาศแบบมีความโกง 

(camber airfoil) ที่มุมปะทะ 00 มีสัมประสิทธิ์แรงยกเปนบวก หมายความวา แมแพนอากาศไมเปดมุมปะทะเลย 

ก็ยังสามารถสรางแรงยกได และถาตองการใหแรงยกเปนศูนย ตองกดแพนอากาศใหมุมปะทะเปนลบ เรียกมุม
ปะทะทีแ่รงยกเปนศูนยนีว้า zero - lift angle of attack หรือ 0=Lα  

เมื่อแพนอากาศเปดมุมปะทะมากขึ้น จนถงึมุมปะทะหนึง่ที่สรางสัมประสิทธิ์แรงยกไดสูงสุด เรียกมมุ
ปะทะนีว้า “มุมปะทะวิกฤต”ิ (critical angle of attack; critα ) และเรียกสัมประสิทธิ์แรงยกที่มุมปะทะนีว้า  
สัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด (maximum lift coefficient; ) ซ่ึงแพนอากาศแตละแบบจะมี 

MAXLC critα  และ 

เปนรูปแบบเฉพาะตวั ถาแพนอากาศเปดมมุปะทะมากกวา
MAXLC

critα จะไมไดแรงยกเพิ่ม แตจะสูญเสียแรงยก และเกดิ
การรวงหลน (stall) ในที่สุด ซ่ึงจะกลาวในบทตอไป 

7. ตัวประกอบซึง่มีผลตอแรงยก 
7.1 ตัวประกอบทีม่ีผลตอแรงยก  มีดังนี ้

-    มุมปะทะ เปนตัวกําหนด  
MAXLC

       -    รูปรางของแพนอากาศ และขนาดของปก เปนตวักําหนด  
MAXLC

       -    ความดันพลวัติ ( 2

2
1 vρ )  มีตัวแปรที่เกี่ยวของ ดังนี ้

- ความหนาแนน ( αρ ) 
- ความเร็วจริง (True  airspeed ; ) αv

7.2 สูตรการคํานวณหาแรงยกของแพนอากาศ   
 
 
 

 
L    -    แรงยก มีหนวยเปน lbf หรือ  N

ρ    -    ความหนาแนน มีหนวยเปน หรือ    3/ mkg 3/ ftslug

            LqSCL =

   หรือ LSCvL )
2
1( 2ρ= เมื่อ คือความดันพลวัต ิq
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v     -    ความเร็ว มีหนวยเปน หรือ  sm / sft /

S    -    พื้นที่ผิวแพนอากาศ หรือพื้นที่ที่สรางแรงยก 
ตัวแปรที่สําคญัคือ  ซ่ึงเปนตัวแปรไรหนวย เปนตัวกําหนดคณุลักษณะทางอากาศพลศาสตร LC

เฉพาะตวัของแพนอากาศแตละแบบ โดยเปนฟงกชันของมุมปะทะ(α ), เลขมัค ( ) และเลขเรโนลด ( )  αM eR

 
 
 
 

ตัวอยางที่ 2.5    อากาศยานลําหนึ่งมีพื้นทีป่ก 180 ถาอากาศยานบนิดวยความเรว็ 250 mph ที่ความสูง 

10,000 มุมปะทะของปกสรางสัมประสิทธิ์แรงยกเทากับ 0.7 (ที่ความสูง 10,000  อากาศมีความหนาแนน
0.0017556 ) 

2ft

ft ft
3/ ftslug

วิธีทํา  จากสูตรการหาแรงยก  LSCvL )
2
1( 2ρ=  

แทนคาตัวแปร 0017556.0=ρ 3/ ftslug , 7.366
15
22250 =×=v sft / ,  ft180=S 2 และ 

         7.0=LC

 จะได           )7.0(180)7.366()0017556.0(
2
1 2 ××⎥⎦

⎤
⎢⎣
⎡ ×=L  

                 หรือประมาณ 14,900     ตอบ 635.872,14= lbf lbf

สรุป     แรงยก ( ) เปนแรงทางอากาศพลศาสตรที่ยกอากาศยานใหลอยตัวอยูไดขณะทําการบิน Lift

แรงยกหลักถูกสรางจากปก (สําหรับเครื่องบินสมัยใหม แรงยกบางสวนถูกสรางจากลําตัว) ซ่ึงเปนผลของความ
แตกตางระหวางความดันบรเิวณผิวปกบนและผิวปกลาง ตัวประกอบทีม่ีผลตอการเพิ่มหรือลดของแรงยก ไดแก 
รูปรางแพนอากาศและพืน้ทีป่ก, มุมปะทะ, ความเร็ว และความหนาแนนของกระแสอากาศนั่นเอง  
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บทที่ 3 
การรวงหลนและการควงสวาน (STALL & SPIN) 

วัตถุประสงค เพื่อให นทน.ไดศึกษาและทําความเขาใจเกี่ยวกับ 
                     1.   การเกิดการรวงหลน และการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะรวงหลน 

     2.   ความสัมพันธระหวางความเร็วรวงหลน และมุมปะทะรวงหลน 
                   3.   ตัวประกอบภารกรรม 

         4.   การควงสวาน และการคืนสูทาบินปกติ 

กลาวนาํ การศึกษาการรวงหลน การควงสวาน และการกลับสูทาบินปกติ จะทาํให นทน.ไดทราบถึง 
ความสัมพันธของเรื่องเหลานี้ กับความเร็วรวงหลน ซึง่เปนแนวทางใหเขาใจถึงความสัมพนัธ 
ของตัวประกอบภารกรรม (load factor) ทีม่ีผลกระทบโดยตรงตอนักบินและโครงสรางอากาศยาน 

ขอความ 

1. การเกิดอาการรวงหลน และการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะรวงหลน 
1.1    การเกิดอาการรวงหลน ตามที่ไดกลาวมาแลววา เมื่อกระแสอากาศไหลผานรอบแพน

อากาศ จะเกดิชั้นชิดผิว (boundary layer) บริเวณโดยรอบ ในการบินที่มมุปะทะต่าํ ชัน้ชิดผิวมพีลังงานสงูและ
อยูชิดกับผิวของแพนอากาศ แตเมื่อเปดมุมปะทะเพิม่ข้ึน ชัน้ชิดผิวกม็ีแนวโนมที่จะไหลแยกตัวออกจากผวิของ
แพนอากาศ โดยจุดแยกตัว (separation point) ของชั้นชิดผิวจะขยับจากชายหลังปกไปสูชายหนาปก 
จนกระทั่งแพนอากาศเปดมมุปะทะถึงมุมปะทะที่ใหสัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด เรียกมุมปะทะนีว้า มุมปะทะ
วิกฤติ ( critα ) และเรียกสัมประสทิธิ์แรงยกที่มมุปะทะนีว้า สัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด ( ) 

MAXLC

 แมวาที่มุมปะทะวิกฤตินี้ แพนอากาศจะสรางแรงยกไดสูงสุด แตก็เกิดแรงตานสูงสุด 
(เนื่องจากการไหลแยกตัวของชั้นชิดผิว) เชนกัน และถาเปดมุมปะทะมากกวานี้ จะทําใหชั้นชิดผิวสูญเสีย
พลังงานจนไมสามารถไหลเกาะผิวแพนอากาศได จนเกิดการไหลแยกตัวออกจากผิวแพนอากาศ และเกิด
อาการรวงหลนในที่สุด 

 รูปแบบการรวงหลนของแพนอากาศแตละแบบเปนคุณลักษณะเฉพาะตัว ดังนั้น ที่มุมปะทะ
และความเร็วเดียวกัน อากาศยานแตละแบบจะมีการรวงหลนไมเหมือนกัน แสดงรูปแบบการรวงหลนของแพน
อากาศ ดังรูปที่ 3-1 

 
 
 
 
    

รูปที่ 3-1 แสดงรูปแบบการรวงหลนของแพนอากาศ 
   

   

LC  

α  
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1.2 การเปลี่ยนแปลงมุมปะทะรวงหลน 
มุมปะทะวิกฤติ ( critα ) หรือมุมปะทะรวงหลน คือมุมปะทะที่สรางสัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด 

( ) ใหกับแพนอากาศนั้นๆ มุมปะทะรวงหลนจะเปลี่ยนแปลงถามีการเปลี่ยนแปลงรูปรางแพน
อากาศ เชนการกางแฟลพบริเวณชายหนาหรือชายหลังปก การกางแฟลพเปนการเปลีย่นความโกงของ
แพนอากาศใหเพิ่มข้ึน 

MAXLC

จากรูปที่ 3-2 เมื่อกางแฟลพลงแลว ที่ สัมประสิทธแรงยกจะมากกวาของแพนอากาศ
ที่ไมกางแฟลพ และถาตองการใหสัมประสิทธิ์แรงยกเปนศูนย แพนอากาศตองมีมุมปะทะเปนลบ 

00=α

แมวา แพนอากาศที่กางแฟลพจะใหสัมประสิทธิ์แรงยกมากกวาแบบไมกางแฟลพ ที่มุมปะทะ
เดียวกัน แตการไหลแยกตัวของชั้นชิดผิวก็เกิดขึ้นรวดเร็วเชนกัน ดังนั้นเมื่อกางแฟลพลง จะทําใหมุม
ปะทะรวงหลนลดลง หรือเกิดการรวงหลนงายขึ้นนั่นเอง 
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 3-2 แสดงการเปลีย่นแปลงสัมประสทิธิ์แรงยกสูงสดุ ( ) และมุมปะทะรวงหลน (
MAXLC critα ) เมื่อกาง flaps 

 

   เมื่อเปดแฟลพ แพนอากาศจะรวงหลนที่ critα ต่ํา หรือรวงหลนงายกวาเมื่อไมมีแฟลพ 
             critα     with flaps        <       critα     no flaps 
              with flaps         >        no flaps 

MAXLC
MAXLC 

 
 

2. ความสัมพันธระหวางความเร็วรวงหลน และมุมปะทะรวงหลน 
2.1 การรักษาสภาวะการบินระดบั นักบินตองรกัษาแรงยกใหคงที่  

จากสูตรแรงยก  LSCvL )
2
1( 2ρ=  

 
 



 16 
 

การจะรักษาแรงยก ( L ) ใหคงที่ที่ความสงูใดๆ ไดนั้น (กําหนดให และS ρ ) เปนคาคงที ่
• ถา เพิ่มข้ึน จากการเปดมุมปะทะ หรือการกางแฟลพ ตองลดความเร็ว ( v ) ลง LC

• ถาเพิม่ความเร็ว ( ) ข้ึน ตองลด หรือลดมุมปะทะลง v LC

จากที่กลาวมาขางตน ถาเปดมุมปะทะจนถึงมุมปะทะรวงหลน จะไดคา  ความเร็วใน 
MAXLC

ขณะนั้นจะตองลดลงต่ําที่สุด และเพียงพอที่จะรักษาแรงยกใหคงที่ได ทําใหไดคําจํากัดความของความเร็ว 
รวงหลน ดงันี ้
 
   จากสูตรการหาแรงยก สามารถหาความเร็วรวงหลนได ดังนี ้

ความเร็วรวงหลน คือความเร็วที่ต่ําที่สุดทีอ่ากาศยานยังรักษาสภาพการบินระดับอยู

 จาก  LSCvL )
2
1( 2ρ=  

 จะได   
LSC

Lv
ρ

2
=  

 เนื่องจาก  WL =  และ MAXLL CC =  

 จะได         
MAXL

stall SC
Wv

ρ
2

=    ………………………… (3.1) 

จากสูตรขางตน แยกการพิจารณาไดดังนี ้
 -   พิจารณาน้าํหนัก (W ) อากาศยานทีน่้ําหนักมาก จะม ี  มากกวาอากาศยานน้ําหนักเบา  stallv

    หรืออากาศยานทีน่้ําหนกัมากจะรวงหลนงายกวานั่นเอง 
-   น้ําหนักของอากาศยานจะลดลงไปเรื่อยๆขณะทําการบิน เนื่องจากเชื้อเพลิงถูกเผาไหมหมด 

       ไปเร่ือยๆ อากาศยานประเภทขับไล/โจมตี ที่ทิง้ระเบิดหรือยิงอาวุธปลอยชนิดตางๆ หรือปลด 
    ถังเชื้อเพลิงภายนอก(jettison tank)ทิ้งไป จะทําใหบินไดคลองตัวและมี  ต่ําลง (รวงหลนยากขึ้น) stallv

 -   การบนิที่ความสงูมากๆ ( ρ  ต่ํา) จะมี  มากกวา (รวงหลนงายกวา) การบินที่ความสงูต่ํา  stallv

3. ตัวประกอบภารกรรม (load factor) 
3.1 เมื่ออากาศยานบินทาทางใดๆ นอกเหนือจากการบินตรงบินระดับความเร็วคงที่แลว แรงยก 

จะไมเทากับน้าํหนัก (อัตราสวนแรงยกตอน้ําหนกั หรือ 1≠ratio
W
L ) การศึกษาทางอากาศพลศาสตรเรียก

อัตราสวนนี้วา “ตัวประกอบภารกรรม” หรือ “Load Factor” (ใชสัญลักษณ ) แตเรามักไดยินคําวา “แรง G” 
ซึ่งแสดงทีเ่ครื่องวัด “G” หรือ “G-meter” บนแผงเครื่องวัดของอากาศยาน 

n

    กําหนดให  L  หมายถึง แรงยก 
    W  หมายถึง น้าํหนกั 
     n  หมายถงึ อัตราสวนแรงยกตอน้ําหนัก ( ratio

W
L )หรือ ตัวประกอบภารกรรม    

  จะไดความสัมพันธระหวางตัวแปรทั้ง 3 คือ                     หรือ            
  
 

W
Ln =   L = nW
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3.2 การพิจารณาความเร็วรวงหลนเปรียบเทียบกับตัวประกอบภารกรรม 

จากสูตร  
MAXL

stall SC
Wv

ρ
2

=  

ถา  จะได nWL =
MAXL

stall SC
nWv

ρ
2

=  

3.3 ตัวประกอบภารกรรมขณะทําการบินเลีย้วเอียงปก 
กําหนดให θ  คือมุมเอียงปก จะได WL =θcos  

           
θcos

1
=

W
L หรือเทากับ (load factor) ………… (3.2) n

 
 
 
 
 
 
  รูปที่ 3-3 บ.F-16 C บินเลี้ยวเอียงปก ทาํมมุเอียงปก θ  องศา 
 

 

θ  
θ  

    มุมเอียงปก (θ )       คา θcos           Load factor ; 
θcos

1
==

W
Ln  

                0 
              30 
              60 
              75 
              90 

         1.000 
         0.866 
         0.500 
         0.259 
             0 

                               1.000 
                               1.154 
                               2.000 
                               3.864 
                                  α  

จะเหน็วา หากบินเลี้ยวเอียงปกมาก ก็จะเกิดภารกรรมกับอากาศยานมาก  
คุณลักษณะทางอากาศพลศาสตรอีกอยางหนึ่งที่เกีย่วของกับตัวประกอบภารกรรม คือ 
อัตราสวนแรงขับตอน้ําหนัก )( ratio

W
T  ซึ่งเกี่ยวของกับสมรรถนะอากาศยาน 

 
 
 
 
 
 
 

 “แรง G ” คืออะไร ? 
 กฎแรงดึงดูดระหวางมวลของนิวตันกลาววา “วัตถุทั้งหลายในเอกภพจะออกแรงดึงดูดซึ่งกันและกัน โดยขนาดของ 

 แรงดึงดูดระหวางวัตถุคูหนึ่งๆ จะแปรผันตรงกับผลคูณระหวางมวลของวัตถุทั้งสอง และจะแปรผกผันกับกําลังสอง 

 ของระยะทางระหวางวัตถุทั้งสองนั้น” 
  แสดงไดดังสมการตอไปนี้  

   2
21

r
mGm

F =  เมื่อ  แทน คาคงตัวความโนมถวงสากล   G kgmN /.1067.6 11−×

Thinking Box: 
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Thinking Box: (cont’) 
             m แทน มวลของวัตถุกอนที่ 1 1

            m แทน มวลของวัตถุกอนที่ 2 2

            r    แทน ระยะหางระหวางจุดศูนยกลางมวล และ m  1m 2

 กรณีที่ 1   ถา  แทน มวลของเด็กชายคนแรก    เทากับ 30 กิโลกรัม 1m
         แทน มวลของเด็กชายคนที่สอง เทากับ 20 กิโลกรัม  2m
               และ    r    แทน ระยะทางที่เด็กทั้งสองคนยืนหางกัน 1 เมตร 

  แรงดึงดูดระหวางมวลของเด็กทั้งสองคน 2

11

2
21

1
)20)(30)(1067.6( −×

==
r

mGmF  

                              8104 −×≈ N
  ซึ่ง เปนแรงที่นอยมาก ดังนั้น เด็กทั้งสองคนสามารถเดินแยกออกจากกันไดอยางงาย 8104 −× N
 กรณีที่ 2   ถา  แทน มวลของกอนหิน เทากับ1 กิโลกรัม 1m

         แทน มวลของโลก เทากับ กิโลกรัม  2m 241098.5 ×

        และระยะหางระหวางกอนหินและโลก คือรัศมีของโลก เทากับ เมตร 61037.6 ×

  แรงดึงดูดระหวางมวลของกอนหินและโลก 26

2411

2
21

)1037.6(
)1098.5)(1)(1067.6(

×
××

==
−

r
mGmF   

                               83.9= N  
  ซึ่ง  เปนแรงที่โลกดึงดูดวัตถุมวล 1 กิโลกรัม อยูตลอดเวลา ถาวัตถุใดๆที่มีมวลมากกวานี้ 83.9 N
  ก็จะมีแรงดึงดูดเปนจํานวนเทาของวัตถุมวล 1 กิโลกรัม  

  พิจารณาเพียงสวน 81.9
)1037.6(

)1098.5()1067.6(
26

2411

2
1 =

×
×××

=
−

r
Gm  (   2)/ sm

  ซึ่งคานี้ คือแรงดึงดูดที่โลกมนุษย ดูดวัตถุมวล ใดๆ 2m
  จึงเรียกความเรงเนื่องจากแรงดึงดูดของโลกนี้วา “แรง ” นั่นเอง G

  ทุกครั้งที่อากาศยานบินตรงระดับ 1=
D
L  ทําให 1=n  

• ทุกครั้งที่อากาศยานบินไต เปนการบินทิศทางออกจากโลก ทําให 1>
D
L  ทําให  1>n

เรียกกรณีนี้วา G+ 

• ทุกครั้งที่อากาศยานบินดําลง เปนการบินทิศทางเขาหาโลก ทําให 1<
D
L  ทําให n  1<

เรียกกรณีนี้วา G – 
  อากาศยานจะทนแรง G ไดมากนอยเทาใด ขึ้นอยูกับความแข็งแรงและขีดจํากัดของ 
โครงสรางอากาศยาน แตนักบินไมสามารถทนแรงนี้ไดเทาเครื่องบิน จึงตองสวมชุดตอตาน 
แรง G หรือชุด G – suit ทุกครั้งที่ทําการบินอากาศยานสมรรถนะสูง   
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4. การควงสวานและการคืนสูทาบนิปกต ิ
4.1 Aircraft Mass Distribution (Spin Characteristic) 

   
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  รูปที่ 3 – 4   แสดงการกระจายมวล และโมเมนตความเฉื่อยของอากาศยาน 
  Conventional and Modern Aircraft Mass Distribution 

ลักษณะการกระจายมวลของอากาศยาน จะมีผลตอเสถยีรภาพและขดีความสามารถในการบังคับ
ควบคุม เพราะการรบกวนทางใดทางหนึ่งจะมีผลกระทบไปยังเสถยีรภาพอีกแกนหนึ่งดวยซึ่งเรียกวา Inertia 
Coupling ดังรูปที่ 3 – 5 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
  

 

 อากาศยานทีม่ีลักษณะการกระจาย
มวลแบบตามลําตัว จะมีโมเมนตความเฉื่อย
(moment of Inertia) รอบแกน X ( , 
Roll Inertia) ต่ําที่สุด ทาํใหสามารถรับอัตรา
การหมนุรอบแกน 

XI

X (Roll-rate) ไดสูงกวา
อากาศยานทีม่ีลักษณะการกระจายมวล
แบบอื่น ๆ ดังรูปที่ 3 – 4  
 
 

  รูปที่ 3 – 5   แสดงแสดงการกระจายมวล และโมเมนตความเฉื่อยของ T-33 และ T-38 
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อากาศยานทีม่ีลักษณะการกระจายมวลแบบ Wing Loaded (T-33) จะมีโมเมนตเฉื่อย (moment of 
inertia) รอบแกน Z  สูงสุด, รอบแกน Y  ต่ําสุด จึงไมสามารถรับอัตราการหมุนตัว (roll-rate) สูง ๆ ไดเพราะจะทํา
ใหเสถียรภาพทาง Yaw ลดลง และหยุดอตัราการหมนุไดยาก (ทําใหหมุนไดยากแตก็ยากในการใหหยุดหมนุ) และ
เมื่อเขา Spin จะมีลักษณะ Steep spin 
 อากาศยานแบบ Body Loaded จะมีโมเมนตเฉื่อยรอบแกน X  ต่ําสุด ทาํใหสามารถรบัอัตราการหมนุตัว
รอบแกน X  ไดดีแตเมื่อเขา Spin จะมีลักษณะ Flat spin 

4.2 การเขาอาการควงสวาน (Spin Pattern) 
  การ Roll ดวยมุมปะทะสงู อาจทาํใหเกิด Asymmetric Stall ตามมาดวย การ Spin ที่คงตัว 

(Locked Spin) แมวาปกทีก่ําลังหมนุขึ้นจะมีมุมปะทะต่ํากวา แตยังคงมีแรงยก สวนปกทีห่มนุลงมีมุมปะทะสงู 
กวาแตเกิด Stall จึงไมม ีRoll Damping ดังรูปที่ 3 – 6  

 

 
 

 

 
 
 
 
 
 

รูปที่ 3 – 6   แสดงการ spin ของอากาศยาน  
     Steep and Flat Spin 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
      รูปที่ 3 – 7   แสดง Steep and Flat Spin 
  

Steep spin:   จะเกิดการ Roll เปนหลัก แลวจึงตามดวยการ Yaw 
Flat spin:   จะเกิดการ Yaw เปนหลัก แลวจึงตามดวย Roll 
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 Spin Characteristic ของอากาศยานปกตรง และปกลูหลัง 
อากาศยานปกตรง เมื่อบินเกิน critα  จะเขา Spin เนื่องจากมคีวามแตกตางของแรงยกที่ปก จึงเกิดการ 

Roll กอนแลวตามดวย Yaw (Steep spin) 
อากาศยานปกลูหลัง จะเขา Spin เนื่องจากมีความแตกตางของแรงตาน จึงเกิดการ Yaw อยางรุนแรง 

(Flat spin) 
การ Stall ที่ไมสมดุล ทาํใหเกิดทั้ง Roll และ Yaw จึงทาํใหเกิดภาวะ Spin รวมทั้งการ Roll ดวยมุมปะทะสงู

อาจทาํใหเกิด Asymmetric stall ตามดวยการ Spin ที่คงตัว (Locked spin) แมวาปกที่กาํลังหมนุขึ้นจะมีมมุปะทะต่ํา
กวา แตยังคงมีแรงยก สวนปกทีห่มนุลงมมีุมปะทะสูงกวาแตเกิดภาวะรวงหลน 

 
สรุป   

• อาการรวงหลน เกิดขึ้นเมื่ออากาศยานทาํการบนิเปดมมุปะทะเกนิกวามุมปะทะรวงหลน ( critα ) ทําให
ชั้นชิดผิว (boundary layer) ไหลแยกตัวออกจากผวิแพนอากาศ โดยจุดแยกตัวเคลื่อนที่จากชายหลัง
มาชายหนาของแพนอากาศ 

• เมื่ออากาศยานบินระดับมีม่มุปะทะที่ใหสัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด ( ) ความเรว็ขณะนัน้คือ
ความเร็วรวงหลน เปนความเร็วทีน่อยที่สุดที่ยังรักษาสภาพการบินระดบัของอากาศยานไวได 

maxLC

• เมื่ออากาศยานทาํการบิน ตองคํานงึถงึความปลอดภัย โดยไมพยายามบินในทาทางที่กอใหเกิด
อันตรายตอโครงสรางอากาศยาน (หรือเกินภารกรรมสูงสุดของอากาศยาน) โดยตองคํานึงถึง ตัว
ประกอบภารกรรม (load factor; n ) จากเครือ่งวัด accelerometer ตามคูมือการบินของอากาศยาน
แตละแบบ 

• การควงสวาน (spin) มี 2 ลักษณะ คือ Steep และ Flat Spin ซึ่งเปนลกัษณะเฉพาะของอากาศยานแต
ละแบบ การแกไขจึงเปนไปตามรูปแบบของการควงสวานของอากาศยานแบบนัน้ๆ ทัง้นี้ตองพิจารณา
การรวงหลน ความเร็ว และทาทางการบินในขณะนัน้เปนสําคัญ 
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บทที่ 4 
อุปกรณเพ่ิมแรงยก (HIGH LIFT DEVICES) 

วัตถุประสงค         เมื่อ นทน.ไดรับการศึกษาบทนี ้จะเขาใจถึง 
1. วัตถุประสงคของการติดตั้งอปุกรณเพิ่มแรงยก 
2. อุปกรณเพิ่มแรงยกชนิดตางๆ และการเปรยีบเทียบคุณลักษณะ ซึง่แสดงโดยกราฟ  

LC  & α   
กลาวนาํ   ความเร็วรวงหลน (stalling speed) เปนหนึง่ในหลายขอกําหนดของการออกแบบอากาศยาน 
เพราะวิศวกรอากาศยานและนักบนิตองการใหอากาศยานสามารถทําการบินที่ความเรว็ต่ําไดอยางมี
ประสิทธิภาพ เชน ขณะบนิขึน้ – ลงสนามบิน โดยใชระยะทางวิง่สัน้ๆ บินตรวจการณในระยะสงูต่ําๆ เปนตน 
อุปกรณเพิ่มแรงยกจงึมีบทบาทสาํคัญในการรักษาสภาพการบนิของอากาศยานทีค่วามเร็วนี้ได 
ขอความ 

 1. วัตถุประสงคของการติดตั้งอุปกรณเพิม่แรงยก 
                    ผูออกแบบอากาศยานติดตั้งอุปกรณเพิ่มแรงยกเพื่อรักษาสภาพการบินของอากาศยาน ที่

ความเร็วต่าํ จากทีก่ลาวมาขางตนแลววาถาเพิ่มความเร็วก็ตองลดมุมปะทะ แตถาเพิ่มมุมปะทะกต็อง
ลดความเร็ว ซึง่ความเร็วต่ําที่สุดที่อากาศยานสามารถบินระดับได คือ ความเร็วรวงหลน ( ) ดังนัน้ 
ยิ่งมีความเรว็รวงหลนไดตํ่าเทาไหร กย็ิ่งดีขึ้นเทานัน้ การลดความเร็วรวงหลนโดยใชอุปกรณเพิ่ม
แรงยกทาํใหอากาศยานสามารถวิง่ขึ้นและรอนลงสนามบินดวยความเร็วต่ําได หากตองการลดความเร็ว
รวงหลน ตองเพิ่ม 

stallv

MAXLC  โดยแพนอากาศแตละแบบจะมี เปนคาเฉพาะตัว เพือ่ที่จะเพิ่ม ให
มากขึ้น ตองตดิตั้งอุปกรณเพิ่มแรงยกใหกบัแพนอากาศ โดยทั่วไปจะติดตั้งบริเวณชายหนาและชายหลัง
ปก ดังรูปที่ 4-1 เมื่อกางแฟลพลงเปนมุม δ แลว จะทาํให  เพิ่มข้ึนดวยเหตุผล 3 ประการ ดังนี ้

MAXLC
MAXLC

LC

1. เปนการเพิ่ม camber หรือความโกงของแพนอากาศ ทีมุ่มปะทะเดียวกัน แพนอากาศ
ที่กางแฟลพจะให มากกวาแพนอากาศทีไ่มกางแฟลพ ดังรูปที่ 4 – 2   LC

2. เมื่อกางแฟลพลง เสนสมมุตทิี่ลากตอระหวางชายหนาและชายหลังปก (เสน AB) หรือ 
virtual chord line ทํามมุบวกกับแนวระดับ เปรียบเสมอืนการเปดมมุปะทะของแพน
อากาศ เปนเสมือนการเพิ่มมมุปะทะ 

พิจารณากราฟ &LC α  เสนกราฟของแพนอากาศที่ใชแฟลพ จะขยับไปทางซาย โดยคง รูป
แบบเดิมไวทุกประการ คา จะเพิ่มข้ึน ในขณะที่ 

MAXLC critα จะลดลง ดังนัน้เมื่อกางแฟลพลง อากาศ
ยานจะไมสามารถบินเปดมมุปะทะไดมากที่สุดเทาเดิม 
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- นอกเหนือจากการการแฟลพ ลงแลว ถาแฟลพถูกออกแบบใหเลื่อนไปดานหลังได 
 จะเปนการเพิม่พื้นที่ปก ซึง่จะเพิ่ม ใหกับแพนอากาศประมาณ 2 เทา 

MAXLC

- leading edge slats, slots ของแพนอากาศ หรือกลไกควบคุมชั้นชิดผิว (boundary layer 
 control) ชวยเพิ่มแรงยกดวยการหนวงชัน้ชิดผิวใหไหลแยกตัวจากพืน้ผิวของแพนอากาศชาลง 
 จึงทําใหมุมปะทะรวงหลนสงูกวาแพนอากาศธรรมดา จะเพิ่ม ใหกับแพนอากาศ 

MAXLC

 ประมาณ 3 เทา 
- แมอุปกรณเพิม่แรงยกชนิดตางๆ จะสามารถเพิม่ ใหกับแพนอากาศไดมากกวาการกาง 

flaps แบบธรรมดา แตอุปกรณเหลานี้เปนเครื่องจักรกลทีม่ีน้ําหนักมาก (ยิ่งติดตั้งอุปกรณ
หลายชนิด ก็ยิง่เพิ่มน้าํหนักของปกใหมากขึน้) ดังนัน้วิศวกรอากาศยานจึงตองคํานวณหา 

ของอากาศยาน ในขณะที่ตองพิจารณาน้าํหนัก โครงสราง สมรรถนะการบิน 
เสถียรภาพของอากาศยาน และองคประกอบอื่นๆประกอบกันดวย 

MAXLC

MAXLC

ความเร็วรวงหลนเปนตวัแปรที่ข้ึนอยูกับ  จากนยิามของ
MAXLC L และ ดังนี ้   LC

จากสมการแรงยก  LSCvL )
2
1( 2ρ=  

และ             
LSC

Lv
ρα
2

=   

ขณะที่อากาศยานบนิระดับนั้น ขนาดของแรงยกเทากับน้ําหนกั ( WL = )  

 จะได             
LSC

Wv
ρα
2

=  

เมื่ออากาศยานบินที่มุมปะทะวิกฤต ิจะได MAXLL CC =  

            จะได           
MAXL

stall SC
Wv

ρ
2

=   

 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 4 – 1   แสดงแฟลพที่ถกูติดตั้งบริเวณชายหลงัแพนอากาศ 
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รูปที่ 4 – 2   Lift curve slope เปรียบเทยีบสัมประสิทธิ์แรงยกของแพนอากาศ 
       แบบกางแฟลง และไมกางแฟลพ  

 
 
 
 
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

     รูปที่ 4 – 3 แสดงสัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุดของแพนอากาศที่ถูกติดตั้งแฟลพแตละชนิดแตกตางกัน  
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2.   ตัวอยางอปุกรณเพิ่มแรงยกของอากาศยาน 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

 
สรุป       อุปกรณเพิ่มแรงยกเปนอุปกรณที่ชวยรักษาสภาพการบินของอากาศยานที่ความเร็วต่ํา เชน ขณะบิน 

ข้ึน-ลง โดยใชระยะทางวิ่งสั้นๆ หนาที่ของอุปกรณเพิ่มแรงยกคือ การเพิ่ม แตจะทําใหมุมปะทะ 
MAXLC

วิกฤติ ( critα ) ลดลง แฟลพชนิดตางๆชวยเพิ่ม 
MAXLC  โดยเพิ่มความโกงของแพนอากาศ สวน 

เครื่องควบคุมชั้นชิดผิว, slots & slats ซึ่งเปนอุปกรณเพิ่มแรงยกอีกจําพวกหนึ่ง ชวยเพิ่มแรงยกดวย 
การหนวงชั้นชิดผิวใหไหลแยกตัวจากพื้นผิวของแพนอากาศชาลง จึงทําใหมุมปะทะรวงหลนสูงกวาแพน 
อากาศธรรมดา การติดตั้งอุปกรณแรงยกที่สามารถเพิ่ม 

MAXLC  ไดมาก ทําใหปกของอากาศยานมีน้ําหนัก 
               มากขึ้นตามไปดวย จงึตองคาํนึงถงึองคประกอบอื่นๆในการออกแบบอากาศยานดวยเสมอ 
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บทที่ 5 
แรงตาน (DRAG) 

วัตถุประสงค        เมื่อ นทน.ไดศึกษาบทนี้ จะทาํใหเขาใจถึง 
1. แรงตานมูลฐานสามชนิดและสาเหตุของการเกิดแรงตานชนิดตางๆ 
2. ตัวประกอบทีม่ีผลตอการเปลี่ยนแปลงแรงตานเหนีย่วนําและแรงตานตดิตัว 
3. การเปรียบเทยีบสัมประสิทธิ์แรงตาน (Drag Coefficient) กับมุมปะทะ (Angle of 

Attack)  
4. การเปรียบเทยีบสมการแรงตานกับสมการแรงยก 

กลาวนาํ               แรงทางอากาศพลศาสตรหลักๆที่กระทํากับอากาศยานมี 4 แรง คือ แรงขับ (Thrust)  
แรงตาน (Drag) แรงยก (Lift) และน้ําหนกั (Weight) ซึ่งแรงตาน (Drag) เปนแรงทีม่ทีิศทาง
ขนานกับแนวการเคลื่อนที่ของกระแสอากาศ และกระทํากับอากาศยานในทิศทางตรงขาม
กับทิศทางการบิน (flight path) การออกแบบอากาศยานตองพยายามลดแรงตานใหเหลือ
นอยที่สุด เชน ออกแบบลําตัวและแพนอากาศใหมีรูปรางเพรียวลม ปลายปกเรยีว เก็บฐาน
ลอได เหลานี้เปนตน นอกจากนี ้แรงตานยังมีผลกระทบตอสมรรถนะการบนิ เชน การบินทน 
(Max Endurance) และการบินไกล (Max Range) อีกดวย 

เนื้อหา                  
1.   ชนิดของแรงตาน 

             โดยทั่วไปแลว แรงตานถูกแบงเปน 3 ชนิดคือ 
      1.1   แรงตานเหนีย่วนํา (Induced Drag) หรือแรงตานที่เกิดจากแรงยก 
      1.2   แรงตานติดตัว (Parasite Drag) เปนแรงตานทุกชนิดของอากาศยาน นอกเหนือจากแรงตาน 
   เหนีย่วนํา  

        1.3   แรงตานเนื่องจากคลื่นอัดตัว (Wave Drag) 
จากหัวขอขางตน สามารถอธิบายได ดังนี ้

       1.1   แรงตานเหนีย่วนํา (Induced Drag) 
 จากที่กลาวมาแลววา แรงยกที่กระทําตออากาศยานเกิดจากผลตางระหวางความดันบริเวณผิวปกลาง
และผิวปกบน ขณะที่ปกสรางแรงยก ความดันที่ผิวปกลางตองมากกวาที่ผิวปกบน ทาํใหอากาศไหลออมปลาย
ปกจากยานความดนัสูงไปสูยานความดนัต่ํา เปนเหตุใหเกิดการไหลวน (circulatory flow) ยาวยดืตอไปทาย
กระแสของปก การไหลวนเปนเกลียวนี้ เรียกวา วอรเท็กซ (vortex) ซึ่งบริเวณปลายปกทั้งสองขางจะมีเทรลลิง่
วอรเท็กซ (trailing vortex) ซึ่งมีความสําคญัตอการบินมาก ดงัรูปที ่5-1 
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 วอรเท็กซปลายปกเหลานี้เหนี่ยวนาํใหมีความเรว็ประกอบเล็กๆ ทีม่ีทศิทางไหลลงขางลางในบริเวณ
ใกลปก และจะพยายามดึงอากาศรอบๆ ใหหมนุไปกับมัน เรียกความเร็วนีว้า ดาวนวอช (downwash) แทน
ดวยสัญลักษณ  w

 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
    รูปที่ 5-1   แสดง trailing vortex บนปกของอากาศยาน 
 เมื่อ ซึ่งเปนลมสัมพัทธบริเวณใกลปก กับ รวมกันเชิงเวกเตอร ได”ลมสัมพัทธทองถิน่” (local 
relative wind) ซึ่งเบนลงลางจากทิศทางเดิมของ เรียกวา ผลกระทบของดาวนวอช แสดงดังรูปที่ 5-2 ทําให
มีผลตามมาสองประการคือ 

αv w

αv

 1.  มุมปะทะของแพนอากาศลดลง เมื่อเปรียบเทียบกับมุมปะทะของแพนอากาศทีว่ัดจากลมสัมพัทธ 
 2.  แรงตานเพิม่ข้ึน เรียกสวนที่เพิ่มข้ึนนีว้า “แรงตานเหนี่ยวนาํ” (induced drag or drag due to lift)   
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 5-2   แสดง downwash ของแพนอากาศ 
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 2.   การคํานวณหาแรงตานเหนีย่วนํา 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 5-3   แสดงการเกิดแรงตานเหนีย่วนํา 
 

 พิจารณาภาคตัดขวางของปก ดังรูปที่ 5-3 มุมปะทะตามนิยามซึ่งเปนมมุระหวาง chord line ของปก 
กับทิศทางของลมสัมพัทธเรียกวา มมุปะทะเรขาคณิต (geometric angle of attack; α ) แตทวาในบริเวณใกล
ปก การไหล“เหนีย่วนํา”(โดยเฉลี่ย) เบนลงลางเปนมุม iα เนื่องจากดาวนวอช จงึจํากัดความ iα วาเปนมมุ
ปะทะเหนี่ยวนาํ (induced angle of attack ; iα ) ซึ่งเปนมมุระหวางทิศทางการไหลทองถิ่น  กับทิศทางของ 

iα ดังนัน้  ภาคตัดแพนอากาศจะเหน็มุมปะทะตางกับเรา  คือแทนที่จะเห็นวาปกมีมุมปะทะα  กลับเหน็แตมุม
ปะทะบงัเกิดผล (effective angle of attack ; effα ) ซึ่ง effα เล็กกวา iα และจากรูป จะเหน็วา ieff ααα −=  
      อยางไรก็ดี  แรงลัพธทางอากาศพลศาสตรที่เกิดขึ้น  ยงัคงตั้งฉากกับ อยู  ฉะนัน้มนัจึงเอนไปขาง
หลังเปนมมุ

αv

iα เวคเตอรประกอบของแรงลัพธนี้ในทิศทางขนานกับ จึงเปนแรงตาน  ซึ่งเรียกวา แรงตาน
เหนี่ยวนํา;  

αv

iD

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

  รูปที่ 5-4   แสดงการกระจายแรงยกรูปวงรี (ellipse) ซึ่งทําใหมีการกระจายดาวนวอช 
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จากรูปที ่5-4 แสดงการกระจายแรงยกรูปวงรี (ellipse) ซึ่งทาํใหมีการกระจายดาวนวอชที่สม่าํเสมอ 
กรณีนี้ ทฤษฏกีารไหลไรการอัดตัวพยากรณไววา 

           
AR
CL

i π
α =    ………………………… (5.1) 

 เมื่อ เปนสัมประสิทธิ์แรงยกของปก และ LC
S
bAR

2

=  (AR – Aspect ratio) 
 นิยามสัมประสิทธิ์แรงตานเหนีย่วนําไดวา 

     
Re

2

A
CC L

Di π
=    ………………………… (5.2) 

 
กําหนดให (oswall factor) คือตัวประกอบตัวหนึง่ ซึ่งปกแตละรูปรางจะมีคานี้ไมเทากัน (e 10 ≤< e )   

ปกรูปวงรีมีคา  = 1 ซึ่งเปนปกทีท่ําใหเกิดคา ต่ําที่สุด สวนรูปแบบอื่นๆมีคา  < 1 ปกเครื่องบินความเร็ว
ต่ํากวาเสียงทัว่ๆไป มีคา e  อยูในยาน 0.85-0.95 

e
iDC e

 
 
 
 
 
 
 
 

              รูปที่ 5-5   เครื่องบิน Spitfire ทอ.อังกฤษ (WW II ) มีปกรูปวงรี ที่ใหการกระจายแรงยก 
 

    ดีที่สุด และมีแรงตานเหนีย่วนาํต่ําที่สุด 
      1.2   แรงตานติดตัว (Parasite Drag) 

 แรงตานติดตัว (หรือ Parasite Drag) คือแรงตานที่เกิดจากแรงเสียดทานของกระแสอากาศ กับผิวและ
ชิ้นสวนตางๆของอากาศยาน เชน ลําตวั ปก พืน้บงัคับ เครื่องยนต และอุปกรณอ่ืนๆทุกสวน รวมกบัแรงตานที่
เกิดจากการไหลแยกตัว (แรงตานที่เกดิจากความดัน) 
 จากที่ไดทราบแลววา เมื่อการไหลมีความเสียดทาน ทําใหมีแหลงกาํเนดิแรงตาน 2 ชนิด คือ 
 1.  แรงตานที่เกิดจากความเสียดทานผิว;  หรือ       frictionDrag fD

 2.  แรงตานที่เกิดจากความดัน;  หรือ เนื่องจากการไหลแยกตัว pressureDrag pD

ดังนัน้ แรงตานเบ็ดเสร็จหรือแรงตานรวม ที่มีสาเหตุมาจากผลกระทบของความหนืด จงึแสดงไดดัง
สมการตอไปนี ้                           …………… (5.3)
              

 D            =  fD              +               D   
 แรงต แรงต แรงต

               p

านเบ็ดเสร็จ 
เนื่องจากผลกระทบ
ของความหนืด 

านที่เกิดจาก 
ความเสียดทานผิว 

านที่เกิดจากการไหลแยกตัว 
หรือแรงตานที่เกิดจากความดัน  
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 สมการ (5.3) เปนการชดเชยแรงทางอากาศพลศาสตรชั้นยอด เพราะถาจะลดแรงตานที่เกิดจากความ
เสียดทานผิว ตองดํารงชัน้ชดิผิวแบบ Laminar ไว แตยงัตองทราบอีกวา ชั้นชิดผวิแบบ turbulent ก็ขัดขวาง
ไมใหเกิดการไหลแยกตัว เพราะเปนชัน้ชิดผิวที่มพีลังงานสูง ถาทาํใหชั้นชิดผิวเปนแบบ turbulent แลว แรงตาน
ที่เกิดจากความดันเพราะการไหลแยกตัวจะลดลงทนัท ีเพราะฉะนัน้ จงึมีการชดเชยแรงในสมการ (5.3) ดังนี ้

D            =                            +                fD pD

 นอย ถาเปนชั้นชิดผิวแบบ laminar 
มาก ถาเปนชั้นชิดผิวแบบ turbulent 

นอย ถาเปนชั้นชิดผิวแบบ turbulent 
มาก ถาเปนชั้นชิดผิวแบบ laminar   

 
- ถาเปนวัตถุรูปรางตานลม  เชน ทรงกลม  ทรงรี  แรงตานสวนใหญเกดิจากความดนั

เนื่องจากการไหลแยกตัว ดังนั้น ถาเปนชัน้ชิดผิวแบบ turbulent แรงตานของรูปทรง
ตานลมจะลดลง ดังนัน้  ชั้นชิดผิว turbulent  จึงดีกวา 

- ถาเปนวัตถุเรียวยาว เชน กรวยกลมยาว หรือแพนอากาศบางๆ มุมปะทะต่ํา แรงตาน
สวนใหญเกิดจากความเสยีดทานผิว ดงันัน้ ถาเปนชั้นชดิผิวแบบ laminar จะดีกวา ดัง
รูปที่ 5-6 

   ดังนัน้วิศวกรอากาศยานตองใชวิจารณญาณ และประสบการณในการแผนแบบ เพื่อใหการชดเชย
แรงตานเปนไปอยางดทีี่สุด 
 
 
  
 
 
 
 
 

  
รูปที่ 5-6   แสดงการเปรียบเทียบแรงตานเนื่องจากความดัน;  pD

เราสามารถแบงการพิจารณาแรงตานที่เกิดจากการไหลแยกตัว หรือแรงตานที่เกิดจากความดัน ( ) 
เปนสวนประกอบยอย ๆ ได ดังนี ้

pD

 1)   แรงตานรปูแบบ (Form Drag) เปนแรงตานที่เกิดจากความดนั ซึง่ลดลงเมื่อกระแสอากาศไหลไป
ยังดานหลงัของเทหวัตถุ ความแตกตางของความดันระหวางดานหนาและดานหลังของเทหวัตถ ุทาํใหเกิดแรง
ตานลัพธทีก่ระทําบริเวณดานหนามากกวา ดันใหเทหวตัถุเคลื่อนไหวสวนทางการเคลื่อนที่ ยิ่งพืน้ที่สวนหนา
มากเทาใด จะเกิดแรงตานชนิดนี้มากขึ้นเทานั้น ดงันั้น การลดแรงตานชนิดนี้ คือตองออกแบบและสรางให
อากาศยานมีรูปรางเพรยีวลม ดังรูปที่ 5 – 6 ขางตน 
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 2)   แรงตานแทรกสอด (Interference Drag) เปนแรงตานที่เกิดจากการติดตั้งชิ้นสวนของอากาศยาน
เขาดวยกนั เชน บริเวณที่ติดตั้งปกเขากบัลําตัว บริเวณทีต่ิดตั้งชุดทอนหางเขากับลําตัว บริเวณที่ติดตั้งอาวุธ
หรือถังน้ํามันอะไหลบริเวณใตปกและใตลําตัว เปนตน ดงัรูปที่ 5 – 7 (b) แสดงลูกบอล 2 ลูกที่มีพืน้ที่ผิวและ
ขนาดเทากนัทกุประการ จัดวางใหขวางการไหลของกระแสอากาศทีส่ภาวะเดียวกนั 
  
 
 
 
  
 

   รูปที่ 5 – 7 (a)     รูปที่ 5 – 7 (b) 
รูปที่ 5 – 7   แสดงแรงตานเนื่องจากความดัน ( ) pD

 รูปที่ 5 – 7 (a)   แสดงแรงตานรูปแบบของลูกบอล 
รูปที่ 5 – 7 (b)   แสดงการเปรียบเทียบแรงตานแทรกสอดระหวางลูกบอลสองลูก ที่ถกูจัดวางใหขวาง 

การไหลของกระแสอากาศ 
 สมมติใหลูกบอล A มีแรงตาน lbs เมื่อนาํลูกบอล A และ B ที่เหมือนกันทุกประการมาวางใกลกัน
ขวางการไหลของกระแสอากาศ แรงตานของบอลทั้งสองควรเปน  lbs แตจริง ๆ แลวกลับมากกวา  lbs 
ทั้งนี้เนื่องจากแรงตานสวนทีเ่พิ่มข้ึนมา คือแรงตานแทรกสอดนั่นเอง ดงันัน้ การลดแรงตานแทรกสอดจึงทาํได
โดยทําใหพืน้ผิวของอากาศยาน (บริเวณที่นาํชิ้นสวนตาง ๆ มาประกอบกัน) มีพืน้ผวิโคงรับกนัอยางกลมกลนื 
เชน บริเวณรอยตอระหวางโคนปกและลําตัว, ปกและถงัน้ํามนัปลายปก เปนตน 

a

a2 a2

 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

Relative Drag Force 

Relative Drag Force 

                        รูปที่ 5 - 8   F – 5 B ติดถังน้ํามนัปลายปกเพื่อลด tip wing vortex 
     กลาวโดยสรุปแลว สามารถเขียนแรงตานเบ็ดเสร็จของปกทีม่ีความยาวจาํกัด ความเร็วต่าํกวาเสียงได ดังนี ้

 
 

 

           =    D pD           +         iD

          แรงตานเบ็ดเสร็จ            แรงตานติดตัว        แรงตานเหนีย่วนํา 
        หรือเขียนในรูปสัมประสิทธิ์ไดวา     

                                      DC =    
pDC           +      

Re

2

A
CL

π
  ………… (5.4)  
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3)   แรงตานเนื่องจากคลื่นอัดตัว (Wave Drag) 
เราไดกลาวถงึแรงตานของอากาศยานที่มคีวามเร็วต่าํกวาเสียงมาแลว กาํหนดให เปนการไหล

ความเร็วเหนอืเสียง จะมีปรากฏการณใหมที่สําคัญเกิดขึ้น คือ “คลื่นชอค และแรงตานเนื่องจากคลื่นอัดตัว”  
αM

 

  

 
 
 
 
 

รูปที่ 5-9   การกระจายความดันบนลิม่ทีก่ารไหลความเร็วเหนือเสียง และการเกิดแรงตาน 
               เนื่องจากคลืน่อัดตัว 

 เนื่องจากความดันเพิม่ข้ึนเมือ่ผานคลื่นชอคเฉียง (oblique shock wake) บนผิวของลิ่มจึงม ี  
และ เนื่องจากความดันกระทําตั้งฉากกับผิว แตผิวทํามมุเอนกับลมสัมพัทธ จงึเกิดแรงตานสทุธิข้ึนบนลิม่ เรียก
แรงตานนี้วา แรงตานเนื่องจากคลื่นอัดตวั หรือ Wave Drag 

αPP >

 การลดกําลงัของคลื่นชอคใหต่ําทีสุ่ด โปรไฟลแพนอากาศความเรว็เหนือเสียงตองบาง (low 
thickness/chord;  ratio) และมีชายหนาปกคม เชน แพนอากาศของเครื่องบินขับไล เปนตน ct /

2.   สรุปเร่ืองแรงตานของแพนอากาศ 
  เราเขียนแรงตานเบ็ดเสร็จของแพนอากาศไดโดยขยายสมการ (5.1) ออกเปนผมรวมของแรง
ตานสามสวนได ดังนี ้
  =      +     D fD pD        +          ………………………… (5.4) wD

 เมื่อ D  เปนแรงตานเบ็ดเสร็จของแพนอากาศ 
  fD  เปนแรงตานเนื่องจากความเสียดทานผิว 
  pD  เปนแรงตานเนื่องจากความดัน เนื่องจากการไหลแยกตวั 
 wD  เปนแรงตานเนื่องจากคลื่นอัดตัว (ที่ยาน Transonic และ Supersonic เทานัน้  
  และ มีคาเปนศูนยทีย่านการไหลไรการอัดตัว) 
  เขียนในรูปสัมประสิทธิ์ไดวา  

wpf DDDD CCCC ++=  
 เมื่อ , ,  และ เปนสัมประสทิธิแ์รงตานเบ็ดเสร็จ, สัมประสิทธิ์แรงตานเนือ่งจาก
ความเสยีดทาน, สัมประสิทธิ์แรงตานที่เกดิจากความดนั และ สัมประสิทธิ์แรงตานเนื่องจากคลืน่อัดตัว 
ตามลําดับ ผลรวมของ และ เรียกวาสัมประสิทธิ์แรงตานโปรไฟล (profile drag coefficient) ถือไดวา
มีคาคงที่ไมแปรเปลี่ยนกับ ที่ความเร็วต่ํากวาเสยีง   

DC fDC pDC wDC

fDC pDC

αM
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รูปที่  5-10   การแปรเปลี่ยนสัมประสิทธิ์แรงตาน ( ) กับเลขมัค ( ) DC αM

 3.   อัตราสวนแรงยกและแรงตาน (  ) DL / ratio

 อัตราสวนแรงยกและแรงตาน เปนคาที่วัดไดโดยตรงคาหนึง่ดานสมรรถนะของอากาศยาน 
ตัวอยางเชน อากาศยานแบบหนึง่มี = 15 หมายความวาอากาศยานสามารถยก 15 lbs ของ
น้ําหนกัในขณะที่มีแรงตานเพียง 1 lb ในความเปนจริงแลว สําหรับการบินของอากาศยานโดยทัว่ไป ปกของ
อากาศยานเปนเหมือนคานงดัหรือแมแรงทีจ่ะยกน้ําหนกัไดมากกวาที่เราจะใชกาํลังขบัจากเครื่องยนต เพื่อให
เกิดความสมดุลยกับแรงตานที่เกิดขึ้น ววิัฒนาการของอากาศยานในปจจุบันจงึกําหนดคุณลักษณะให
มี เพิ่มมากขึน้ ดังตัวอยางตอไปนี้ 

MAXDL )/(

MAXDL )/(

 AIRPLANE       MAXDL )/(

Wright Flyer (1903)          5.7 
French  SPAD XIII ( WW.I )         7.4 

                 Douglas DC – 3 (1930’s)       14.7 
Boeing 747 (contemporary)       20.0 

 เปนตัวแปรทางอากาศพลศาสตรที่สําคัญมากตัวหนึ่ง สําหรับบอกคุณลักษณะของอากาศ
ยาน วิศวกรอากาศยานจึงพยายามออกแบบอากาศยานใหมี มากทีสุ่ดเทาที่จะทําได เพื่อให
สอดคลองกับคุณลักษณะอื่น ๆ ของอากาศยานโดย เปนตัวบอก ,  โดยเฉพาะ
อยางยิ่งคือ พสัิยบิน และระยะเวลาทาํการบิน (range and endurance) รายละเอียดดังนี ้

MAXDL )/(

MAXDL )/(

MAXDL )/( MAXv MAXCR )/(

 
MAXDL )/(     ทําใหอากาศยานที่ถูกขับเคลื่อนดวยใบพดั   มพีิสัยบนิไกลสุด 

           ทําใหอากาศยานที่ถูกขับเคลื่อนดวย ย.Jet   บินไดทนนานที่สุด 

MAXDL CC )/( 2
3

  ทําใหอากาศยานที่ถูกขับเคลื่อนดวยใบพดั   บินไดทนนานที่สุด 

MAXDL CC )/( 2
1

  ทําใหอากาศยานที่ถูกขับเคลื่อนดวย ย. Jet  มีพิสัยบนิไกลสุด 
 

และ ยังใหมุมไตสูงสุด สําหรับอากาศยานที่ถูกขับเคลื่อนดวยเครื่องยนต Jet และใหระยะ
รอนไกลที่สุดสําหรับอากาศยานทัง้สองแบบดวย 

MAXDL )/(
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        รูปที่ 5–11   Mig–29 M “Fulcrum” ดึงเลี้ยวดวยแรง +7 G สังเกตุไอน้ําบริเวณโคนปก 
                และ Trailing Vortex บริเวณปลายปกทั้งสองขาง 

สรุป   แรงตาน คือแรงที่ขนานกับความเร็วสัมพทัธ แบงออกเปน 3 ชนิดคือ แรงตานเหนีย่วนํา (Induced 
Drag), แรงตานติดตัว (Parasite Drag) และแรงตานเนือ่งจากคลืน่อดัตัว (Wave Drag) ซึ่งแรงตานแตละชนดิ
มีคุณลักษณะที่แตกตางกัน ทั้งนี้ การออกแบบและการบนิอากาศยานจําเปนตองพจิารณาแรงตานเหลานีเ้ปน
สําคัญ อีกทั้งตองพิจารณาตัวแปร  ซึ่งมีผลตอสมรรถนะการบนิทน และการบนิไกลของอากาศ
ยานดวย  

MAXDL )/(
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บทที่ 6 
ระบบพื้นบังคับอากาศยาน 

วัตถุประสงค        เมื่อ นทน.ไดศึกษาบทนี้ จะทาํใหเขาใจถึงชนิด และหลักการทาํงานของระบบพื้นบงัคับ 
     อากาศยาน 

กลาวนาํ               ระบบพื้นบงัคบั เปนระบบหนึ่งที่ทาํใหนักบินสามารถบงัคับอากาศยานใหอยูในทาบิน
ตางๆไดตามตองการ ไมวาอากาศยานลํานั้นจะมีเสถยีรภาพดีหรือไมก็ตาม การเปลี่ยนทิศ 
ทางการเคลื่อนที่ของอากาศยาน เปนการเคลื่อนที่รอบสามแกน คือ แกนนอน แกนตามขวาง 
และแกนดิ่ง พรอมกับมีระนาบของการเคลื่อนไหวอยางไมจํากัดจํานวนดวย การบังคับให
อากาศยานเคลื่อนไหวดงักลาวนี้ จาํเปนตองมีระบบพืน้บังคับเปนสาํคัญ 

เนื้อหา   
 1.   ชนิดของระบบพืน้บังคับบินอากาศยาน 
        ระบบพื้นบงัคบับิน แบงเปน 3 ประเภท คือ 

1.1 ระบบพื้นบงัคบับินหลกั 
1.2 ระบบพื้นบงัคบับินรอง 
1.3 ระบบพื้นบงัคบับินชวย 

อธิบายระบบพื้นบงัคับตางๆ ไดดังนี ้
 ระบบพื้นบงัคบับินหลกั (Primary Flight Control) ประกอบดวย 

 ปกเล็กแกเอียง (ailerons) เปนพืน้บังคับหลัก บังคับอากาศยานใหหมนุตัวรอบ 
แกนนอน 

 สปอยเลอร (spoilers) ทําหนาที่ทาํลายแรงยกขณะบงัคบัเลี้ยว หรือรอนลงสนาม 
 แพนหางระดับ (elevators) เปนพื้นบังคับหลัก บงัคับอากาศยานใหปกเงยรอบ 
แกนขวาง 

 หางเสือเลี้ยว (rudder(s)) เปนพืน้บังคับหลัก ใชบังคับอากาศยานใหเลี้ยวรอบแกนดิ่ง 
 Elevon เปนพืน้บังคับบินหลกัของอากาศยานประเภทปกสามเหลี่ยม (Delta Wing) 
ทําหนาทีท่ัง้แพนหางระดับ และปกเล็กแกเอียง เปนพื้นบังคับบินอันเดียวทีท่ําไดสอง
หนาที ่

 Ruddervator เปนพืน้บงัคับบินหลกัของอากาศยานที่มทีอนหางรูปตัว (V-tail) หรือ
หางแบบผีเสื้อ (Butterfly tail) ทําหนาที่เปนทัง้หางเสือเลี้ยว และแพนหางระดับ เปน 
พื้นบงัคับบินอนัเดียวทีท่ําไดสองหนาที ่
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 Flying Tail เปนพืน้บังคับบินหลักที่มีชื่อเรียกในภาษาอังกฤษหลายชื่อ เชน 
“Movable Horizontal Stabilizer” หรือ “Flying Tail” พื้นบังคับบินชนิดนี้ สามารถทํา
หนาที่บงัคับอากาศยานใหปกเงยรอบแกนขวาง และทาํหนาที่รวมกบั spoiler บังคับ
อากาศยานใหหมุนรอบแกนนอน 

 ระบบพื้นบงัคบับินรอง (Secondary Flight Control) ประกอบดวย 
 แผนปรับทริมบนพืน้ (Ground Adjustable Trim Tab) เปนแผนอลูมิเนียม ติดตั้งอยู
กับพืน้บังคับหลัก ทาํหนาที่แกอาการขาดสมดุลเนื่องจากการบิดเบี้ยวเล็กๆนอยๆ 
หรือความแตกตางของน้ําหนักโครงสราง ในระหวางขั้นตอนการผลิตอากาศยานจาก
โรงงาน การปรับแผนทริมเปนการปรับแกใหอากาศยานบินระดับไดดี ลดภาระการ
บังคับอากาศยานของนกับนิ เปนหนาที่ของ จนท.ชางอากาศที่จะปรับทริมบนพืน้หลัง
ไดรับรายงานการบินวา หวัหนกั หรือ หางหนกั เปนตน 

 แผนปรับทริมบนอากาศ (Flight Adjustable Trim Tab) ปกติเปนแพนอากาศเลก็ๆ 
ติดตั้งอยูบริเวณชายหลงัของพืน้บังคับหลกั ทาํหนาที่แกอาการขาดสมดุลเนื่องจาก
การเปลี่ยนแปลงของจุดศูนยถวง กรณีการใชเชื้อเพลิงขณะทําการบิน หรือทิง้สิ่งของ 
สัมภาระ หรือระเบิด เปนตน การปรับแผนทริมชนิดนี้เปนหนาที่โดยตรงของนักบินที่
จะปรับเมื่อรูสึกวาอากาศยานไมสามารถบนิระดับได เปนการลดภาระการบังคับ
อากาศยานของตัวนกับินเอง 

 แผนทริมสมดุล (Balance Trim Tab) ในอากาศยานขนาดใหญหรืออากาศยาน
ความเร็วสงู นกับินตองออกแรงมากเพื่อเคลื่อนไหวพื้นบังคับหลัก หากไมมีพืน้บังคบั
อ่ืนชวย นักบนิอาจไมมีแรงเพียงพอที่จะบงัคับพืน้บังคับหลักได ดวยเหตุนี้ จึงตอง
ติดตั้งแผนทรมิสมดุลเพื่อชวยการบังคับของนักบนิ โดยแผนทริมสมดุลนี้มีกลไกบงัคับ
ใหตัวมนัเคลื่อนไหวในทิศทางตรงขามกบัพืน้บังคับหลัก ดังนัน้เมื่อนักบินบังคับพื้น
บังคับหลัก แรงดันบนแผนทริมจะชวยใหนกับินบงัคับพืน้บังคับหลักงายขึ้น 

  แผนทริมเซอรโว (Servo Trim Tab) เปนแผนทริมที่ใชกบัอากาศยานขนาดใหญ มี
หนาที่เหมือนกับแผนทริมสมดุล ความแตกตางระหวางแผนทริมทั้งสองชนิด คือ 

 แผนทริมเซอรโว จะมีกลไกบังคับโดยตรงจากแผนทริมไปยังหองนักบนิ ดังนัน้ 
เมื่อนักบนิบงัคับการบิน แผนทริมจะสรางแรงดันถายทอดไปเคลื่อนไหวพืน้
บังคับหลักใหเคลื่อนที่ในทิศทางที่ตองการ จึงเปนการบังคับแผนทริมซึง่เปนพืน้
บังคับขนาดเลก็โดยตรง แทนที่จะไปบังคบัพื้นบงัคับหลกัซึ่งมีขนาดใหญ และ
ยากตอการบังคับ 

 ไมมีกลไกบังคบัแผนทริมสมดุลจากหองนกับิน ดงันัน้นกับินตองบงัคบัพื้น
บังคับหลักกอน แลวแผนทรมิจึงจะเคลื่อนไหวในทิศทางตรงขาม ทําใหเกิดแรง
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เพื่อชวยเคลื่อนไหวพืน้บังคบัหลักอีกทอดหนึง่ ผิดกับแผนทริมเซอรโว ที่นกับิน
สามารถบงัคบัไดโดยตรงกอน แลวพื้นบงัคับหลักจงึเคลื่อนไหว 

 ระบบพื้นบงัคบับินชวย (Auxiliary Flight Control) ประกอบดวย 
 แฟลพตางๆ (flaps) เปนอุปกรณเพิ่มแรงยกใหกับอากาศยานขณะทําการบินดวย
ความเร็วต่าํ และเพิ่มแรงตานเพื่อใหสามารถบินลงสนามบินที่มีระยะทางวิง่สั้นได 

 Slot เปนชองบริเวณชายหนาปกอากาศยาน ชวยหนวงชั้นชิดผวิพลงังานสงูใหไหล
เกาะผวิแพนอากาศ ทาํใหเกดิการไหลแยกตัวชาลง และเพิ่มมุมปะทะรวงหลน 

 Slat เปนสวนชายหนาปกของอากาศยานที่ยืน่ออกมา เพื่อใหเกิดชองหรือ Slot ซึ่ง
เปนความมุงหมายเดียวกนั (กาง Slat เพื่อใหเกิด Slot) 

 Vortex Generator เปนแพนอากาศเล็กๆ ติดตั้งแนวตัง้ฉากกับผิวปก เนื่องจาก 
Vortex Generator มีอัตราสวนสนทรรศต่ํา จึงสรางอากาศไหลวนรอบตัว เรียกวา tip 
vortex แมอากาศไหลวนจะมีแรงตานสงู แตสามารถดึงพลังงานจากอากาศภายนอก
เขามาสูชัน้ชิดผิวที่มีความเร็วและพลงังานต่ํา เปนการลดแรงตานรวม ทาํใหเลขมัค
วิกฤติข้ันต่าํ (Lower Critical Mach Number; Lower เพิ่มข้ึน นอกจากนี้ 
Vortex Generator ยังถกูติดตั้งบริเวณดานหลงัลําตวัและทอนหาง เพื่อลด
แรงสั่นสะเทือน (Buffeting) เนื่องจากคลื่นอัดตัว (Shock Wave) 

CRM

 ร้ัวปก (Wing Fence) ทําหนาที่แยกกระแสอากาศที่ไหลวนผานผวิปกบนของปกลู
หลัง เพื่อลดกาํลังการไหลวนใหนอยลง 

 ถังปลายปก (Wingtip Tank) ติดตั้งบริเวณปลายปก เพื่อลดกําลงัของกระแสอากาศที่
ไหลมวนตัวบรเิวณปลายปก และเพิ่มระยะกางปก เปนการเพิ่มอัตราสวนสนทรรศไป
ในตัว 

 Speed Brake หรือเบรกอากาศ ชวยลดความเร็วของอากาศยาน เมื่อทําการบินลง
สนาม    

2. การทาํงานของระบบพืน้บังคับบิน (Operation of flight control) 
          2.1   การทํางานของระบบพื้นบงัคับบินหลกั (Operation of primary flight control) 

 ปกเล็กแกเอียง (ailerons) เมื่อผลักคันบงัคับไปทางซายเพื่อเอียงปกซาย ปกเล็กแก
เอียงซายจะขยับข้ึน (สูญเสียแรงยก) ปกเล็กแกเอียงขวาจะขยับลง (เพิ่มแรงยก) ทํา
ใหแรงยกดานปกขวามากกวาดานปกซาย หมุนใหอากาศยานเอียงปกซายลง และ
เมื่อผลักคันบงัคับไปทางขวาเพื่อเอยีงปกขวา ปกเล็กแกเอียงขวาจะขยับข้ึน 
(สูญเสียแรงยก) ปกเล็กแกเอียงซายจะขยบัลง (เพิ่มแรงยก) ทําใหแรงยกดานปก
ซายมากกวาดานปกขวา หมนุใหอากาศยานเอียงปกขวาลง 

หมายเหต:ุ การใชปกเล็กแกเอียงเพื่อเอียงปก อากาศยานจะเสยีความสูงทุกครัง้ 
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 แพนหางระดับ (Horizontal Stabilizers) เมื่อผลักคันบงัคับไปขางหลงั (เขาหา
ตัวเอง) ทําใหแพนหางระดับขยับข้ึน สรางแรงยกทิศทางลบ กดหางอากาศยานให
ต่ําลง เปนผลใหหวัอากาศยานเงยขึ้น และ เมื่อผลักคนับงัคับไปขางหนา (ออกจาก
ตัวเอง) ทําใหแพนหางระดับขยับลง สรางแรงยกทิศทางบวก ดึงหางอากาศยานให
ยกขึ้น เปนผลใหหวัอากาศยานถกูกดลง 

 สปอยเลอร (Spoiler) หรือตัวทาํลายแรงยก ถูกติดตั้งบริเวณผิวปกบน และบริเวณ
ชายหลังปกของอากาศยาน มีสองตาํแหนงคือ ตําแหนงพับเก็บ (retracted) และ
ตําแหนงกางขึน้ (extended) เมื่อเปดสปอยเลอรที่ปกดานใด ปกดานนัน้จะสูญเสีย
แรงยกและเอยีงลง สวนมากใชขณะอากาศยานรอนลงสัมผัสพื้น (touch down) 
แลว จะเปดในตําแหนงกางเต็มที่ (full up) 

 หางเสือเลี้ยว (Rudder(s)) เมื่อถีบแปนรองเทา (Rudder Pedals) หากถีบเทาขวา 
หางเสือเลี้ยวก็จะขยับไปทางขวา สรางแรงทางอากาศพลศาสตรหมนุหางอากาศ
ยานไปทางซาย และหมุนหัวอากาศยานไปทางขวา และหากถีบเทาซาย หางเสือ
เลี้ยวก็จะขยับไปทางซาย สรางแรงทางอากาศพลศาสตรหมุนหางอากาศยานไป
ทางขวา และหมุนหวัอากาศยานไปทางซาย  

หมายเหต:ุ แปนรองเทา (Rudder Pedals) เคลื่อนที่ตรงขามกนัเสมอ เมื่อขับเคลื่อน 
    อากาศยานอยูที่พืน้ แปนนี้ทาํหนาที่เปนเบรคดวย 

         2.2   การทํางานของระบบพื้นบงัคับบินรอง (Operation of secondary flight control) 
 การเคลื่อนไหวของพืน้บังคบับินรอง ซึ่งประกอบดวย แผนทริมปรับบนพืน้ แผนทรมิ
ปรับบนอากาศ แผนทริมสมดุล และแผนทริมเซอรโว จะเคลื่อนไหวในทศิทางตรงขาม
กับพืน้บังคับหลักเสมอ เชน ถาหางเสือเลีย้วขยับไปทางขวา แผนทริมของหางเสือเลีย้ว
จะขยบัไปทางซายหรือถาแพนหางระดับขยบัข้ึนแผนทริมของแพนหางระดบัขยับลงเปนตน 

 ในกรณีที่อากาศยานเกิดอาการหวัหนัก หรือหางหนัก เปนตน การเคลื่อนไหวของพืน้
บังคับรองจะเปนดังนี ้
 เกิดอาการหัวหนกั แผนทริมที่แพนหางระดับตองขยับลง 
 เกิดอาการหางหนัก แผนทริมที่แพนหางระดับตองขยับข้ึน 
 ปกซายหนัก แผนทริมที่ปกเล็กแกเอียงดานซายตองขยบัข้ึน หรือแผนทริมที่ปก 

        เล็กแกเอยีงดานขวาตองขยับลง 
 ปกขวาหนกั ใหทาํตรงขามกบักรณีปกซายหนกั 
 อาการกนิซาย คืออากาศยานมีแนวโนมทีจ่ะเลี้ยวซาย แผนทริมที่หางเสือเลี้ยว 

                                           ตองขยับไปทางซาย 
 อาการกนิขวา ใหทําตรงขามกับกรณีเกิดอาการกนิซาย 
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        รูปที่ 6 – 1   แสดง Flaps ของ PILATUS PC-9 
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 6 – 2   Boeing 737-400 เปด flaps และกางฐานลอลง เพื่อรอนลงสนาม  
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 6 – 3   แสดง Flight Control ของ Boeing 737-400 
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สรุป   พืน้บังคับบินเปนแพนอากาศที่บงัคับอากาศยานใหเคลื่อนไหวรอบแกนตางๆ แบงออกเปน 3 ประเภท คือ  

 พื้นบงัคับบินหลัก (Primary Flight Control) ประกอบดวย ปกเลก็แกเอยีง สปอยเลอร แพนหาง 
ระดับ และแพนหางดิง่  

 พื้นบงัคับบินรอง (Secondary Flight Control) ประกอบดวยแผนทริมชนิดตางๆ ซึ่งมีทิศทาง 
         ตรงขามกับพืน้บังคับบินหลกัที่แผนทริมนั้นๆติดตั้งอยู เพื่อใหนกับินสามารถบงัคับอากาศ 
         ยานดวยความสะดวกสบาย และ 
 พื้นบงัคับบินชวย (Auxiliary Flight Control) เปนกลุมของอุปกรณเพิ่มแรงยก (High Lift 
         Devices) เชนแฟลพ ชวยเพิ่มแรงยกและลดความเร็วลงสนามของอากาศยาน บางชนิดเพิม่มุม 
         ปะทะรวงหลนใหสูงขึน้ ลดแรงตานเหนีย่วนํา หรือลดผลกระทบเนื่องจากการอดัตัว    
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บทที่ 7   
 เสถียรภาพและการบังคับอากาศยาน 

วัตถุประสงค        เมื่อ นทน.ไดจบการศึกษาบทเรียนนี้ จะทาํใหเขาใจถึง 
1. การเคลื่อนที่เชิงเสนและเชิงหมุนของอากาศยาน 
2. เสถียรภาพและการบังคับอากาศยาน 
3. การออกแบบอากาศยานใหมีเสถียรภาพตามแกนตางๆ 

กลาวนาํ การทรงตวัและการบังคับเปนเรื่องสําคัญมากในการแผนแบบอากาศยาน เพราะเกีย่วของกับ
โมเมนตรอบจดุศูนยถวง โดยมีการเคลื่อนที่เชิงหมนุของอากาศยานเปนการตอบสนองตอโมเมนตดังกลาว 
ดังนัน้โมเมนตและการเคลื่อนที่เชงิหมนุจึงเปนความมุงหมายหลักของการศึกษาบทนี ้
ขอความ 

 1.   พื้นบังคับที่มีผลตอการเคลื่อนที่เชงิเสนและเชิงหมนุของอากาศยาน 
  พิจารณาอากาศยานทีก่ําลงับินอยูในอากาศ  ดงัรูปที่ 7-1 กําหนดให C.G. เปนจุดศนูยถวง
ของอากาศยาน (จุดที่เสมือนน้าํหนักของอากาศยานทัง้ลํากระทาํผาน) ซึ่งใชเปนจุดกําเนิดของระบบแกนตั้ง
ฉากนิง่ XYZ ที่สัมพทัธกับอากาศยาน ดังนี ้
  แกน X อยูในแนวลําตวั  

แกน Y อยูในแนวกางปกขวา ทิศทางตั้งฉากกับแกน X และ 
แกน Z ตั้งฉากกับระนาบ XY ทิศทางชี้ลงดานลาง 

 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 

 

 
- การเคลื่อนไหวเชิงเสนของอากาศยาน กาํหนดดวย 

ความเร็วประกอบ u, v และ w ในทิศทาง X, Y และ Z ตามลําดับ 
- การเคลื่อนที่เชิงหมุนของอากาศยาน กําหนดดวยความเร็วประกอบ 

เชิงมุม P, Q และ R รอบแกน X,Yและ Z ตามลําดับ โดยความเร็ว 
เหลานี้เปนผลสืบเนื่องจากโมเมนต L, M และ N  รอบแกน X, Y และ Z 
 ตามลาํดับ 

- พื้นบงัคับหลกัของอากาศยาน ม ี3 ชนิดคือ ปกเล็กแกเอยีง (ailerons), 
หางเสือข้ึนลง (elevators) และหางเสือเลีย้ว (rudder(s)) ใชสําหรับ 
เปลี่ยนและควบคุมโมเมนตรอบแกน X,Y และ Z ตามลําดับ 

 
รูปที่ 7-1   นิยามแกนของอากาศยาน การเคลื่อนที่เชงิเสนและเชิงหมนุ 
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รูปที่ 7-2   พื้นบังคับหลักของอากาศยาน 
รูปที่ 7-2 แสดงพืน้บังคับหลกัของอากาศยานและแฟลพ ซึ่งนกับินสามารถบังคับใหกระดกขึ้น-ลง (หรือ

ขยับซาย-ขวา ในกรณีของหางเสือเลีย้ว) ได ปกเล็กแกเอยีงอยูบริเวณชายหลงัปกทัง้สองขาง หางเสือข้ึน-ลงอยู
บริเวณชายหลังของแพนหางระดับ (horizontal stabilizers) อากาศยานความเร็วสูงสมัยใหมมแีพนหางระดับ
หมุนไดทั้งแผน (all-movable stabilizers) เพื่อใหสามารถบังคับโมเมนตปกเงยทีเ่ปลี่ยนไปอยางมากจากการ
บินความเร็วตํ่ากวาเสียงเปนความเร็วเหนอืเสียงได  หางเสือเลี้ยวอยูบริเวณชายหลังแพนหางดิ่ง (vertical 
stabilizers) การกางพืน้บังคบัลงชวยเพิม่แรงยกใหแพนอากาศ เชนเดียวกับการกางแฟลพ ทําใหโมเมนต
เปลี่ยนแปลงไป ดังรูปที่ 7-3  
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รูปที่ 7-3   ผลจากการบังคับพื้นบงัคับหลกัของอากาศยาน 
รูปที่ 7-3(a)   ปกเล็กแกเอียงขางหนึ่งกางขึ้น ในขณะทีอี่กขางหนึง่กางลง ทาํใหแรงยกบนปกทัง้สอง

ขางไมเทากนั เกิดโมเมนตหมุน (Rolling Moment; )  'L

รูปที่ 7-3(b)   เมื่อกางหางเสอืข้ึน ทาํใหเกดิแรงยกทิศทางลบทีห่าง เกดิโมเมนตปกเงย (Pitching 
Moment; M)  

รูปที่ 7-3(c)   หางเสือเลี้ยวบิดไปทางขวา ทาํใหเกิดแรงทางอากาศพลศาสตรไปทางซาย เกิดโมเมนต
สาย (Yawing Moment; N) 

การหมนุ (Rolling) รอบแกน X ถูกเรียกอีกอยางหนึ่งวา “การเคลื่อนที่ตามขวาง” (Lateral Motion) 
โดยมีปกเลก็แกเอียงบงัคับการหมนุ จงึถือเปนการบงัคับตามขวาง (Lateral Control) 

การปกเงย (Pitching) รอบแกน Y ถูกเรียกอีกอยางหนึ่งวา “การเคลื่อนที่ตามยาว” (Longitudinal 
Motion) โดยมีหางเสือข้ึนลงบังคับการปกเงย จึงถือเปนการบังคับตามยาว (Longitudinal control)     

การสาย (Yawing) รอบแกน Z เรียกวา “การเคลื่อนที่ตามทิศทาง” (Directional Motion) โดยมีหาง
เสือ 
เลี้ยวบงัคับการสาย จงึถือเปนการบงัคับตามทิศทาง (Directional Control) 

นิยามและแนวคิดทั้งหมดทีก่ลาวมาขางตน เปนภาษาพืน้ฐานของการทรงตัว และการบังคับอากาศ
ยานซึ่งผูอานควรศึกษาอยางรอบคอบ  

2. นิยามเสถยีรภาพของอากาศยาน   
เสถียรภาพของอากาศยานม ี2 ชนิดคือ เสถียรภาพสถิตย (Static Stability) และเสถียรภาพ 

พลศาสตร (Dynamic Stability) อธิบายดวยตัวอยาง ดงันี ้
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  เสถียรภาพสถิต (Static Stability)   

กรณีที ่1   พิจารณาลูกแกววางอยูกนอางกลมที่ตั้งตรง ดังรูปที ่7-4 ลูกแกวอยูนิ่งในสภาพสมดุล 
(Equilibrium) หมายความวา ผลรวมของแรงและโมเมนตที่กระทํากบัลูกแกวเปนศูนย ถาลูกแกวถูกผลกัไปทาง
ใดทางหนึ่ง แสดงดวยวงกลมเสนประดังรูป 7-4(a) ลูกแกวจะพยายามกลิ้งกลับสูกนอาง หรือเขาสูตําแหนง
สมดุลดังเดิม ระบบเชนนี้เปนแบบที่มเีสถยีรภาพสถิต (Statically Stable) จึงกลาวไดวา 
 “ถามีแรงและโมเมนตกระทาํกับเทหวัตถุใดๆ แลวเทหวัตถุนัน้มีแนวโนมที่จะคนืสูตําแหนงสมดุลเดมิ    
เทหวัตถนุั้นมเีสถียรภาพสถติเปนบวก” 

กรณีที ่2   พิจารณาอางทรงกลมคว่าํ ดังรูปที่ 7-4(b) ถาลูกแกวอยูบริเวณยอดพอดี ผลรวมของแรง
และโมเมนตทีก่ระทํากับลูกแกวเปนศนูย ถาลูกแกวถูกรบกวนใหเคลื่อนที่ออกจากตาํแหนงสมดุล ทําใหมี
แนวโนมที่จะกลิ้งลงขางลาง และออกจากตําแหนงสมดลุ ดังวงกลมเสนประ ระบบเชนนี้เปนระบบที่ไมมี
เสถียรภาพสถติ (Statically Unstable) จึงกลาวไดวา 
 “ถามีแรงและโมเมนตกระทาํกับเทหวัตถุใดๆ แลวเทหวัตถุนัน้มีแนวโนมที่จะเคลื่อนที่ออกจากตําแหนง
สมดุล วัตถุนัน้ไมมีเสถยีรภาพสถิต หรือมีเสถียรภาพสถติเปนลบ” 

  

กรณีที ่3   ลูกแกววางอยูบนพืน้ระดับ ดังรูปที่ 7-4(c) ถาผลรวมของแรงและโมเมนตที่กระทาํกับ
ลูกแกวเปนศนูย ลูกแกวจะอยูในสภาพสมดุล ถาลูกแกวถูกแรงหรือโมเมนตภายนอกรบกวนใหเคลื่อนที่ไปสู
ตําแหนงอื่น ผลรวมของโมเมนตก็ยงัคงเปนศูนย และยังอยูในสภาพสมดุลดวย เราเรียกระบบเชนนี้วามี
เสถียรภาพสถติเปนกลาง (Neutrally Stable) ซึ่งเกิดขึ้นนอยครั้งมากกบัอากาศยาน 

 
 
 
 
 
 
 
  รูปที่ 7-4   แสดงเสถียรภาพสถิตแบบตางๆของอากาศยาน 

  เสถียรภาพพลศาสตร (Dynamic Stability) 
เสถียรภาพพลศาสตร เปนประวัติการเคลือ่นที่ของอากาศยาน หลงัการสนองตอบเริม่แรกตอ

เสถียรภาพสถติของอากาศยาน ตัวอยางเชน อากาศยานบินดวยมุมปะทะ eα ในขณะที่โมเมนตรอบ
จุดศูนยถวงเปนศูนย จงึอยูในสภาพสมดุล เรียกสถานะนี้วา “ทริม” (trim) และเรียกมุมปะทะนีว้า “trim angle” 

เมื่ออากาศยานถูกแรงภายนอกรบกวน (เชน gust wind หรือลมกรรโชก) ทําใหอากาศยานมีมุมปะทะ
ใหมα ทําใหมุมปะทะเปลีย่นแปลงไป eαα − ดังรูปที่ 7-5 
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รูปที่ 7-5   แสดงเสถียรภาพพลศาสตรแบบตางๆของอากาศยาน  

 

 

 
เมื่อพิจารณาการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะหรือการกระจัด (Instantaneous Displacement) เทียบกบั

เวลาที่เปลี่ยนแปลงไป ถาอากาศยานมีการทรงตัวสถิต มันจะมีแนวโนมเร่ิมแรกทีจ่ะกลับคืนสูตําแหนงสมดุล 
นัน่คือ eαα − จะลดลงในตอนแรกและในชวงเวลาหนึง่ผานไป อากาศยานจะกลบัคืนสูตาํแหนงสมดุลไดดังรูปที ่ 
7-5 (a) เรียกการเคลื่อนที่เชนนีว้า “aperiodic” หรืออากาศยานอาจเคลื่อนที่ผานตาํแหนงสมดุลไปในตอนแรก 
และคืนสูมุมปะทะ eα ภายหลงัการเคลื่อนที่กลับไปกลับมาชุดหนึง่ (back and forth motion) ซึ่งมีอาจมี 
amplitude ลดลงก็ได ดังรูปที่ 7-5 (b) เรียกการเคลื่อนที่เชนนีว้า การสั่นแบบฝด (Damped Oscillation) 
สถานการณทัง้สองขางตนนี ้อากาศยานจะกลับคืนสูตําแหนงสมดุลในที่สุด ซึ่งเปนตัวอยางของเสถียรภาพ
พลศาสตร (Dynamic Stability) ของอากาศยาน ซึ่งอาจกลาวไดวา 
 อากาศยานมีเสถียรภาพพลศาสตร (Dynamic Stability) ถามันเคลื่อนที่กลับสูตําแหนงสมดุล และคง
อยูตอไปดวยตัวของมันเองในชวงเวลาหนึ่ง หรือหลังจากสนองตอบเริ่มแรกดวยเสถียรภาพสถิตแลว  

ถาอากาศยานสั่นในลักษณะ amplitude เพิ่มข้ึน ดังรูปที ่7-6 ทําใหไมสามารถดาํรงตําแหนงสมดลุได 
ไมวาจะใชเวลานานเทาใดกต็าม  จึงเปนแบบไมมีเสถียรภาพพลศาสตร (Dynamically Unstable) แมวา
อากาศยานจะมีเสถียรภาพสถิตก็ตาม นอกจากนั้นในทางทฤษฎ ีอากาศยานยังสามารถบินดวยอาการปกเงย
ในลักษณะที่ม ีamplitude ของการสัน่คงทีอี่กดวย ซึ่งเปนตัวอยางของ เสถียรภาพพลศาสตรเปนกลาง 
(Dynamically Neutral) แตเปนกรณีทีม่ีความสําคัญในทางปฏิบัตินอยมาก 
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รูปที่ 7-6   แสดงกรณีไมมีเสถียรภาพพลศาสตร  

 ที่สําคัญ มีขอสังเกตวาอากาศยานทีม่ีเสถยีรภาพพลศาสตร จะตองมีเสถียรภาพสถติเสมอ แตมิได
หมายความวาอากาศยานที่มีเสถยีรภาพสถิต จะมีเสถยีรภาพพลศาสตรดวย  อยางไรก็ตาม เสถยีรภาพสถิต
เปนคุณลักษณะการทรงตัวประการแรกและเปนขอพิจารณาที่สําคัญมากที่ตองแผนแบบใหกับอากาศยาน  
สวนเสถียรภาพพลศาสตรนัน้ แมจะมีความสําคัญมากแตตองใชเทคนคิการวิเคราะหชั้นสงู  ซึง่เกนิขอบเขตของ
หนงัสือเลมนี ้

3.  การออกแบบใหอากาศยานมีเสถียรภาพตามแกนตางๆ 
เสถียรภาพของอากาศยาน หมายถงึความสามารถที่อากาศยานสามารถกลับคืนสูสภาพการบิน 

เร่ิมตนดวยตัวของมันเอง โดยปราศจากการบังคับควบคุมของนักบิน แบงออกเปนสามชนิดคือ 
-   เสถียรภาพตามแกนนอน  (Longitudinal Stability) 
-   เสถียรภาพตามแกนขวาง (Lateral Stability) 

     -   เสถียรภาพนําทิศทาง       (Directional Stability) 
3.1   อากาศยานมีเสถียรภาพตามแกนนอน (Longitudinal Stability) หมายถงึอากาศยานมีการ 

ปกเงย (pitching) รอบแกนตามขวาง และกลับคืนสูการบินระดับไดเอง จะชาหรือเร็วขึ้นอยูกับเสถียรภาพ
พลศาสตรวามีมากนอยเพยีงใด  ชิ้นสวนที่ทาํใหอากาศยานมีเสถยีรภาพตามแกนนอน คือ แพนหางระดับ 
(horizontal stabilizer) 
        3.2   อากาศยานมีเสถยีรภาพตามแกนขวาง (Lateral Stability) หมายถึงอากาศยานมีการหมุน 
ตัว (rolling) รอบแกนนอน และกลับคืนสูการบินระดับไดเอง จะชาหรือเร็วขึ้นอยูกับเสถียรภาพพลศาสตรวามี
มากนอยเพียงใด อากาศยานที่มเีสถียรภาพตามแกนขวางดี ตองมีรูปรางดังตอไปนี ้

 -  มีมุมยกปก (Dihedral Angle) สําหรับอากาศยานปกต่ํา (Low Wing Aircraft) 
 -  ติดตั้งปกไวดานบนของลาํตัว (High Wing Aircraft) 
 -  มีแพนหางดิ่งสูง 
 -  มีปกลูหลงั (Swept back Wing) 
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        3.3   อากาศยานมีเสถยีรภาพนาํทิศทาง (Directional Stability) หมายถงึอากาศยานมีการ 
สาย (Yawing) รอบแกนดิ่ง แลวสามารถกลับคืนสูทิศทางเดิมไดเอง ชิน้สวนทีท่ําใหอากาศยานมีเสถียรภาพนํา
ทิศทาง คือ ลําตัว, แพนหางดิ่ง, dorsal fin, vental fin เปนตน 

สรุป    เสถียรภาพของอากาศยานตองไดรับการพจิารณารอบแกนทั้งสามแกน  เพราะบางครั้งอากาศยานอาจ
มีเสถียรภาพรอบแกนใดแกนหนึ่งเทานัน้ การออกแบบอากาศยานใหมีมุมยกปก ตดิตั้งปกดานบนลําตัว มีแพน
หางดิ่งสงู และมีปกลูหลังเปนตน เปนการออกแบบที่ทาํใหอากาศยานมีเสถยีรภาพรอบแกนทัง้สาม  ซึ่งชวยให
นักบนิสามารถทําการบนิไดสะดวกสบายขึ้น เพราะไมตองบังคับอากาศยานอยูตลอดเวลานั่นเอง 
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บทที่ 8 
อากาศพลศาสตรความเร็วสูง (High speed Aerodynamics) 

วัตถุประสงค เพื่อให นทน.ไดศึกษาและทําความเขาใจเกี่ยวกับ 
                      1.   ธรรมชาติของการอัดตัว 

      2.   ความเร็วเสียง ยานความเร็วเสียง และคลื่นกระแทก 
         3.   กฎพื้นที่ อุปกรณปองกันการไหลแยกตัวของชั้นชิดผิว และการไหลความเร็วเหนือเสียง 

    ผานทอตีบ – ถาง 
   4.   ประเภทของคลื่นที่เกิดจากการไหลยานความเร็วเสียง 

          5.   รูปรางของอากาศยานสําหรับการบินยานความเร็วเสียง 

กลาวนํา การพัฒนาอากาศยานและระบบขับเคลื่อน (เครื่องยนต) ทําใหอากาศยานมีขีดความสามารถ
ที่จะทําการบินดวยความเร็วที่สูงขึ้น จนถึงยานความเร็วเสียง บินทะลุกําแพงเสียง เขาสูยานความเรว็เหนอืเสยีง
ได ซึ่งแตกตางกับการบินที่ยานความเร็วต่ําเปนอยางมาก เนื่องจากตองกําหนดใหอากาศเปนของไหลที่อัดตัว
ได (Compressible Fluid) ทําใหปริมาณมูลฐานของของไหล เชนความดัน ความหนาแนน อุณหภูมิ และ
ความเร็วการไหล เกิดการเปลี่ยนแปลงอยางมาก จึงตองออกแบบรูปรางอากาศยานใหแตกตางไปจากเดิม 
เพื่อใหตรงกับคุณลักษณะการบินในยานความเร็วเหนือเสียง จึงจําเปนที่ นทน.ตองศึกษา และทําความเขาใจ
ธรรมชาติและคุณลักษณะการไหลในยานความเร็วดังกลาว  

ขอความ 1.   ธรรมชาติของการอัดตัว (nature of compressibility) 

การศึกษาอากาศพลศาสตรยานความเร็วต่ํากวาเสียง (Subsonic aerodynamics) ไดสมมุติให 
อากาศเปนของไหลที่อัดตัวไมได (incompressible fluid) เพราะในความเปนจริงนั้น ผลกระทบของการอัดตัว
เนื่องจากการเปลี่ยนแปลงความหนาแนนที่ยานความเร็วต่ํามีนอยมาก จนไมจําเปนตองพิจารณา แตเมื่อการ
ไหลของกระแสอากาศมีความเร็วมากขึ้น (ดังตัวอยางที่ 2.4) จนถึงยาน Transonic ทําใหความดันเปลี่ยนแปลง
เปนอยางมาก สงผลใหความหนาแนนเปลี่ยนแปลงตามไปดวย จนเกิดความแตกตางอยางชัดเจน  ทําใหตอง
ยอมรับวา “หากพิจารณาการไหลในยานความเร็วสูงแลว ตองพิจารณาวาอากาศเปนของไหลที่อัดตัวได 
(compressible fluid)” ตามความเปนจริงของธรรมชาติ 

2. ความเร็วเสียงและยานความเร็วเสียง  (speed of sound and sound region)  
เสียง คือ คลื่นรบกวนความดัน ทีเ่ดินทางในอากาศดวยความเร็วคงทีค่วามเร็วหนึ่ง นั่นคือความเรว็ 

เสียง ซึ่งปรากฏชัดเจนในเหตุการณธรรมชาติ เชน เราเห็นฟาแลบกอนไดยินเสยีงฟารองเสมอ เพราะแสง
เดินทางเรว็มาก เราเหน็แสงฟาแลบทนัทีทีเ่กิดปรากฎการณข้ึน แตเสียงตองอาศัยตวักลางคืออากาศ และใช
เวลา 
ชวงหนึง่กวาจะเดินทางมาถงึตัวเรา ตัวประกอบเพยีงตัวเดียวทีม่ีผลตอความเร็วเสยีงในอากาศคือ 
อุณหภูมิของอากาศ (T ) นั่นเอง ซึง่แสดงในสมการที ่8.1 ไดดังนี ้
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RTa Γ=      ………………………… (8.1) 

   เมื่อ  แทนความเร็วเสียงในอากาศ มีหนวย m/s หรือ ft/s a

       Γ    แทนอัตราสวนความรอนจําเพาะ (specific heat ratio)  สําหรับอากาศ  Γ =1.4   
         R    แทนคาคงที่จําเพาะของกาซ โดย R =  287 KkgJ . หรือ 1,716 

))((. 0Rsluglbfft   
       T    แทนอุณหภูมิสัมบูรณ มีหนวยเปน เคลวิน ( K ) เมื่อK  = 273.15 + หรือC0 R0   
จากสมการขางตน สามารถกลาวไดวา ”ความเรว็เสียงสาํหรับกาซสัมบูรณ (อากาศ) ข้ึนอยูกับ 

อุณหภูมิของกาซสมบูรณ” 

ตัวอยางที่ 8.1   พิจารณาอากาศที่ระดับน้ําทะเลมาตรฐาน ซึ่งมีอุณหภูมิ 288.16 K  จงหาความเร็วเสียง 
วิธีทํา จากสมการความเร็วเสียงขางตน แทนคาอุณหภูมิเพื่อหาความเร็วเสียงได ดังนี้ 
  จาก     RTa Γ=  
  แทนคา  = 1.4          Γ R  =  287 KkgJ .     และ  T  = 288.16 K  

 จะได              3.340)16.288)(287)(4.1( ==a      sm /

หมายความวา ที่ระดับน้ําทะเล เสียงเดินทางเปนระยะทาง 340.3 เมตร โดยใชเวลา 1 วินาที         
ตอบ ความเร็วเสียงทําใหเราไดนิยามที่สําคัญอีกนิยามหนึ่งของการไหลความเร็วสูงของกาซ คือ “เลขมัค” 
(Mach Number; M) ถาความเร็วของการไหลที่จุดใดๆในสนามการไหล เทากับ  และความเร็วเสียงที่จุดนั้น
เทากับ นิยามของเลขมัคคือ 

v

a

         
a
vM =                           ………………………… (8.2) 

 M เปนปริมาณที่สําคัญมากปริมาณหนึ่งทางอากาศพลศาสตร สามารถใหคําจํากัดความยานการไหล
ทางอากาศพลศาสตรทั้ง  3 ยาน ได ดังนี้ 

1. ถา  M < 1     กําหนดเปนยานการไหลความเร็วต่ํากวาเสียง (Subsonic region) 
2. ถา  M = 1     กําหนดเปนยานการไหลความเร็วเทาเสียง (Sonic speed)  
3. ถา  M > 1     กําหนดเปนยานการไหลความเร็วเหนือเสียง (Supersonic region) 

แตละยานมีปรากฏการณพิเศษในตัวเอง นอกจากนั้นยังมียานการไหลทางอากาศพลศาสตรอีกสอง
ยานที่มักกลาวถึง คือ  

ยาน Transonic ซึ่ง M < 1 เล็กนอยจนถึง M > 1 เล็กนอย (ประมาณ 0.8 < M < 1.2) และ 
ยาน Hypersonic ซึ่ง M > 5 

 การไหลยานความเร็วเสียงที่เกี่ยวของกับการบินในปจจุบัน คือยาน Transonic และยาน Supersonic  
โดยยาน Transonic เปนยานความเร็วที่อยูระหวาง Subsonic และ Supersonic (ประมาณ 0.8 < M 

< 1.2) ซึ่งเครื่องบินพาณิชยและเครื่องบินขับไลไอพนในปจจุบันบินอยูในยานความเร็วนี้ 
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 ยาน Hypersonic เปนยานที่ความเร็วการไหลสูงมาก กําหนดไวที่ M > 5 ซึ่งไมมีเครื่องบินปกติแบบใด
สามารถบินไดเร็วขนาดนี้ ยกเวนเครื่องบินทดสอบ X-15 ขององคการ NASA และกระสวยอวกาศ 
ตัวอยางที่ 8.2   เครื่องบินขับไล F-15 C บินที่ความสูง 30,000 ft ความเร็ว 550 mph จงหาเลขมัค 
วิธีทํา จากตารางบรรยากาศมาตรฐานที่ความสูง 30,000 ft อุณหภูมิของอากาศ  RT 086.411=α

                หาความเร็วเสียงได   995)86.411)(1716)(4.1( ==Γ= RTa   sft /

                แปลงหนวย mph เปน ได โดย sft / 807
60
88550 =×=αv   sft /

                หาเลขมัคได          811.0
995
807

===
a
vM       ตอบ  

เพิ่มเติม      1)   ที่ระดับน้ําทะเล อุณหภูมิของอากาศเทากับ  13.288 K หรือ  R0634.518

                  หาความเร็วเสยีงที่ระดับน้ําทะเลได  
229.116,1)634.518)(716,1)(4.1( ==Γ= SLSL RTa sft /  

                        หาเลขมัคที่ระดับน้ําทะเลได 72297.0
229.116,1

807
===

SL

SL
SL a

v
M ≈   73.0

              จะเหน็ไดวา ทีค่วามเร็วจริงของอากาศยานเทากนั แตบนิที่ความเรว็สงูไมเทากนั (ความเรว็เสยีง 
จะไดเลขมัคไมเทากัน เครื่องบินไอพนจงึตองบินยานความเรว็เสียงทีค่วามสงูมากๆ เหนือ
ระดับน้ําทะเล อีกทัง้ยงัเปนผลดีตออัตราการสิ้นเปลืองเชื้อเพลิงของเครื่องยนตกงัหนัไอพนอกีดวย 

       2)   จาํไววา เลขมัค ( M ) เปนอัตราสวนระหวางความเร็วการไหล ( v ) ตอความเร็วเสียง ( )   a

 ดังนั้น เลขมัคจึงเปนจํานวนที่ไมมีหนวยกํากับ 

  ยานความเร็วเสียง ถูกแสดงไวบนเสนจํานวน ดังนี้ 

                  0=M 3.0=M 8.0≈M 1=M    2.1≈M                          5=M

α=M  
 
 
     
     Incompressible flow        Compressible flow 
                
                Subsonic Region  Transonic Region              Supersonic Region          Hypersonic 
Region 
            8.00 << M 2.18.0 << M           0.52.1 << M       0.5>M
 หมายเหตุ   ตัวเลขทั้งหมดเปนคาโดยประมาณ ซึ่งแปรผันตามตัวแปรอื่นๆดวย เชนอุณหภูมิ เปนตน 
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 เลขมัคทองถิ่น และเลขมัควิกฤติ (Local and Critical Mach number) 
  นิยามเลขมัคทองถิ่น และเลขมัควิกฤติได ดังนี้   

• เลขมัคทองถิน่ (Local Mach Number) คือเลขมัคของกระแสอากาศ ณ จุดใดๆของการไหลที่เราพิจารณา 
• เลขมัควิกฤติข้ันต่ํา (Lower Critical Mach Number) คือเลขมัคของกระแสอากาศ ( ) ในขณะที่ αM

จุดแรกบนแพนอากาศมีความเร็วการไหลเทากับความเร็วเสียง 
• เลขมัควิกฤติข้ันสูง (Upper Critical Mach Number) คือเลขมัคของกระแสอากาศ ( ) ในขณะที่ αM

ทุกจุดบนแพนอากาศมีความเร็วการไหลมากกวาหรือเทากับความเร็วเสียง 
  พิจารณากระแสอากาศที่ไหลอยูบนแพนอากาศ ซึ่งเราทราบวา เมื่ออากาศขยายตัวไปรอบๆผิว 
 ดานบนใกลๆตําแหนงชายหนาปก ความเร็วและเลขมัคจะเพิ่มข้ึนอยางรวดเร็ว ทําใหมียานหนึ่งบนแพน 

อากาศที่มีเลขมัคทองถิ่นสูงกวา  αM

เลขมัคของกระแสอากาศที่เกิดการไหลความเร็วเสียงขึ้นครั้งแรก ณ จุดใดจุดหนึ่งบน 
ผิวแพนอากาศ เรียกวา “เลขมัควิกฤติ“(Critical Mach Number; ) ของแพนอากาศ โดย เปน CRM CRM

ปริมาณที่มีความสําคัญมาก เพราะเมื่อแพนอากาศมีเลขมัคทองถิ่นสูงกวา ทําใหแรงตานเพิ่มข้ึน CRM

มหาศาล ที่จุดใดๆบนแพนอากาศซึ่งเลขมัคทองถิ่นมีคาสูงสุด ( ) จะเปนจุดที่มีความดันต่ําสุด peakM

ดวย ดังรูปที่ 8-1 
                เมื่อ 3.0=αM 3.0=αM  บางจุดบนแพนอากาศ จะมีเลขมัค 
                 ทองถิ่นมากกวา โดยมี   αM 435.0=peakM

 

 
  

                 เมื่อ  เพิ่มข้ึนถึง 0.5 เลขมัคทองถิ่นก็ยิ่งเพิ่ม 5.0=αM αM

                  มากข้ึน โดย 772.0=peakM  ซึ่งใกลเคียงความเร็ว
เสียง  

          
61.0=αM                       เมื่อ เพิ่มมากขึ้นไปอีก จนทําใหเลขมัคทองถิ่น αM

 ( )มีคา = 1.0 เรียก นี้วา เลขมัค peakM αM
Critical Mach No. for the airfoil ! 

วิกฤติขั้นต่ํา (Lower Critical Mach Number) 
          

2.1=αM                       เมื่อ เพิ่มข้ึน จนทําใหเลขมัคทองถิ่นทุกตําแหนง αM

           มีคามากกวาหรือเทากบั 1.0 เรียก นี้วา เลขมัค αM 

         วิกฤติขั้นสงู (Upper Critical Mach Number) 

รูปที่ 8-1   แสดงความสมัพนัธระหวาง และ  αM CRM
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 พิจารณาแพนอากาศที่มีความหนาไมเทากัน เมื่อมีกระแสอากาศความเร็วสูงไหลผาน จะเห็นวา  
airfoilthickairfoilmediumairfoilthin CRCRCR MMM

−−−
>> เพราะแพนอากาศบางมีการเพิ่มความเร็วและการกระจายความดัน

แบบคอยเปนคอยไป ทําใหผลกระทบเรื่องการอัดตัวเกดิขึ้นนอยกวาแพนอากาศหนา ดังนั้นเครือ่งบินความเรว็
สูงจึงใช 
แพนอากาศบาง (อัตราสวนความหนา ตอ chord หรือ  ต่ํา) chordthickness / ratio ct /;

 
airfoilthickairfoilthin CRCR MM

−−
> 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

        รูปที่ 8-2   กราฟความสัมพันธระหวาง  และความหนาของแพนอากาศ CRM
 

 3.   ปรากฎการณดอปเพลอรและคลื่นกระแทก 
 ถาเราใชปลายดินสอแตะผิวน้ําในถาดคลื่นดวยจังหวะสม่ําเสมอ ณ ตําแหนงเดิม จะสังเกตเห็นหนา
คลื่นมีลักษณะดังรูปที่ 8-3 (a) ความยาวคลื่นทางดานซายมือและดานขวามือของแหลงกําเนิดคลื่นมีคาเทากัน 
แสดงวาความถี่ของคลื่นที่เคลื่อนที่ออกไปทางดานซายมือและดานขวามือมีคาเทากัน 
 ถาเราใชปลายดินสอแตะผิวน้ําดวยจังหวะคงตัวเทาเดิม และเคลื่อนปลายดินสอไปทางขวามือดวย
อัตราเร็วคงตัว จะสังเกตเห็นหนาคลื่นมีลักษณะดังรูปที่ 8-3 (b) ซึ่งจะเห็นวาความยาวคลื่นทางดานขวามือ 
หรือดานที่แหลงกําเนิดคลื่นเคลื่อนที่เขาหาจะสั้นกวาเดิม และความยาวคลื่นทางดานซายมือหรือดานที่
แหลงกําเนิดคลื่นเคลื่อนที่ออกหางจะยาวกวาเดิม แสดงวาความถี่ของคลื่นน้ําที่อยูดานหนาและดานหลัง
แหลงกําเนิดคลื่นนั้นแตกตางกัน 
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 สําหรับคลื่นเสียงก็เชนเดียวกัน ขณะที่แหลงกําเนิดคลื่น (เชนเครื่องบิน) เคลื่อนที่ ความยาวคลื่นของคลื่น 
เสียงที่อยูดานหนาแหลงกําเนิดเสียงจะสั้นกวาความยาวคลื่นของคลื่นเสียงเมื่อแหลงกําเนิดเสียงอยูกับที่ จึงทํา
ใหผูรับฟงเสียงที่อยูดานหนาแหลงกําเนิดเสียงไดยินเสียงที่มีความถี่สูงกวาความถี่ของแหลงกําเนิด ใน
ขณะเดียวกันความยาวคลื่นของคลื่นเสียงที่อยูดานหลังแหลงกําเนิดเสียงจะมีคามากกวาความยาวคลื่นของ
คลื่นเสียงขณะแหลงกําเนิดเสียงอยูกับที่ ทําใหผูรับฟงเสียงที่อยูขางหลังแหลงกําเนิดเสียงไดยินเสียงที่มีความถี่
ต่ํากวาความถี่ของแหลงกําเนิด ปรากฏการณที่ผู รับฟงไดยินเสียงซึ่งมีความถี่เปลี่ยนไปจากความถี่ของ
แหลงกําเนิดเนื่องจากการเคลื่อนที่ของแหลงกําเนิด เรียกวา ปรากฏการณดอปเพลอร ของเสียง  
  

 

 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

    รูปที่ 8-3   การเกิดปรากฎการณดอปเพลอร และคลื่นกระแทก 

 สมมุติใหแหลงกําเนิดคลื่นเสียงคืออากาศยาน ขณะอากาศยานบินในอากาศ ถาความเร็วของอากาศยาน 
เพิ่มขึ้น คลื่นเสียงที่อยูดานหนาของอากาศยานจะถูกอัดและอยูชิดกันมากขึ้น จนกระทั่งเมื่อความเร็วของ
อากาศยานเทากับความเร็วของคลื่นเสียงในอากาศ หนาคลื่นทุกๆหนา ที่ออกจากอากาศยานจะเคลื่อนทีช่ดิตดิ
ไปกับอากาศยาน ดังรูปที่ 8-3 (c) เมื่อเราเขียนหนาคลื่นแตละหนาเปนจํานวนมากขึ้นเทาไร ก็จะไดรูปเสนตรง
สมมุติบริเวณดานหนาอากาศยาน เปรียบเสมือนกําแพงที่กั้นไมใหอากาศยานสามารถบินทะลุไปได เรียก
เสนตรงสมมุติที่เกิดจากการอัดตัวของหนาคลื่นทุกๆหนา บริเวณสวนหนาสุดของอากาศยานขณะทําการบิน
ดวยความเร็วเทากับความเร็วเสียงนี้วา กําแพงเสียง (Sound Barrier) 
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 ถาความเร็วของอากาศยานมากกวาความเร็วเสียง อากาศยานจะบินผานทะลุหนาคลื่นเสียงที่อัดตัวกัน 
ออกไป และหลังจากนั้น หนาคลื่นเสียงจะอัดตัวกันในลักษณะที่เปนหนาคลื่นวงกลมซอนเรียงกันไปตามแนว
การเคลื่อนที่ของอากาศยาน โดยมีแนวหนาคลื่นอัดตัวเปนรูปกรวย (Mach Cone) เรียกวาหนาคลื่นของ คลื่น
กระแทก (Shock Wave) ดังรูปที่ 8-3 (d) โดยพลังงานที่แตละหนาคลื่นพาไปจะเสริมกันบนหนาคลื่นกระแทก 
ยิ่งอากาศยานบินเร็วมากกวาความเร็วเสียงเทาไร Mach Cone ก็ยิ่งเล็กลง และพลังงานของคลื่นกระแทกจะยิง่
สูงขึ้นเพราะจํานวนหนาคลื่นที่อัดตัวกันมีมากขึ้น คลื่นกระแทกนี้ทําใหเกิดการเปลี่ยนแปลงความดันอยาง
มหาศาล อากาศบริเวณนั้นจะมีความรอนสูงและขยายตัวอยางรวดเร็ว เปนผลใหเกิดเสียงดังคลายระเบิดใน
บริเวณที่เกิดคลื่นกระแทก อาจทําใหกระจกแตกราว และเยื่อแกวหูฉีกขาดได เรียกเสียงที่เกิดขึ้นนี้วา Sonic 
Boom1

 มุมซึ่งเกิดจากคลื่นมัคเรียกวา มุมมัค (Mach Angle) และหาคาดังกลาวไดจากสูตร 
  

Mv
a 1)sin( ==α  โดย α    =   มุมมัค 

             a    =  ความเร็วเสียง 
            v    =  ความเร็วจริงของอากาศยาน 

            จากรูปที ่8-4 วางวตัถุรูปล่ิมขวางการไหลของกระแสอากาศความเรว็  ซึ่งเปนความเร็วเหนือเสียง 
คลื่นเสียงจะแผกระจายออกไปทุกทิศทางเปนรูปวงกลม เมื่อลากเสนตรงสัมผัสวงกลมทุกๆวง จะไดแนว
คลื่นมัคและไดมุม

v

θ  หรือมุมมัค (Mach Angle) 
 
 

 
 

      Flight Direction       
    

   
 

รูปที่ 8-4   แนวคลื่นมัค (Mach Line) และมุมมัค (Mach Angle) 
 
 
 

                                                           
1 เครื่องบินที่สามารถบินดวยความเร็วเหนือเสียง เรียกวา Supersonic Jet การบอกอัตราเร็วในการบินระดับ supersonic จะบอก
เปนมัค (Mach) โดยกําหนดให Mach 1 เทากับอัตราเร็วของเสียง เครื่องบินขับไลไอพนสมัยใหมสวนใหญสามารถบินในยาน
ความเร็วนี้ได ตามขอตกลงการบินระหวางประเทศ กําหนดใหหลีกเลี่ยงการบินผานบริเวณที่อยูอาศัยของประชาชนดวยอัตราเร็ว 
supersonic ในระดับต่ํากวา 9 กิโลเมตร เพราะจะทําใหเกิดความเสียหายตอส่ิงกอสรางและเกิดอันตรายตอประชาชนได 
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        รูปที่ 8-5   กรวยมัค  (Mach Cone) ของ Mig-29 M “Fulcrum”  

ในความเปนจริงแลว คลื่นอัดตัวที่เกิดขึ้นเมื่ออากาศยานบินทะลุกําแพงเสียง จะจัดเรียงตัวกันเปนคลื่นมัคแบบ
กรวย (Mach Cone) ซึ่งเปนรูปทรงสมมุติ 3 มิติ ดังรูปที่ 8-5 

การเพิ่มเลขมัควิกฤติข้ันต่ํา  (How to increase Lower )   CRM

      ตามที่ไดกลาวมาขางตนวา เลขมัควิกฤติข้ันต่ํา (Lower ) คือ คาแรกที่ทําใหเกิดการไหล CRM CRM

ความเร็วเทาเสียงขึ้นเปนครั้งแรกบนแพนอากาศ (หรือ ที่ทําใหเลขมัคทองถิ่นที่เปน ณ จุดใด ๆมีคา
เทากับ 1) และเราไดทราบมาแลววายาน Transonic ที่ Lower < < Upper  เกิดแรงตาน
เนื่องจากคลื่นอัดตัวสูงมาก ทําใหโครงสรางอากาศยานตองรับภารกรรมสูงมากเชนกัน ดังนั้นการออกแบบ
รูปรางของแพนอากาศและอากาศยานใหมีเลขมัควิกฤติข้ันต่ําสูงมากขึ้นเทาไหรก็ยิ่งเปนผลดีมากขึ้นเทานั้น 
เสมือนเปนการบีบชวง Transonic ของอากาศยานใหแคบลง 

CRM peakM

CRM CRM CRM

การเพิ่มเลขมัควิกฤติข้ันต่ํา ทําไดสองวิธี คือ 
1. การเพิม่เลขมัควิกฤติข้ันต่าํ โดยออกแบบรูปรางใหบาง เพราะแพนอากาศมีรูปรางและสวนโคงแตละ 

ตําแหนงไมเทากัน ทําใหเลขมัคทองถิ่นแตละตําแหนงมคีาไมเทากัน โดย เกิดขึ้นที่สวนหนาที่สุดของ peakM

รูปรางแพนอากาศ ดังนัน้ ถาลดความโคงหรือออกแบบใหรูปรางบางลง ก็จะเพิม่เลขมคัวิกฤติข้ันต่ําได ดังรูปที ่8-2 
2. การเพิ่มเลขมัควิกฤติข้ันต่ํา โดยออกแบบใหปกอากาศยานลูหลัง (Swep back Wing) ใชหลักการ 

“พิจารณาความเร็วกระแสอากาศในทิศทางตั้งฉากกับชายหนาปกเทานั้น ที่ทําใหเกิดคลื่นอัดตัว สวนความเร็ว
ขนานชายหนาปกเปนเพียงความเร็วองคประกอบที่ทําใหเกิดแรงตานบนพื้นผิวเทานั้น” จากรูปที่ 8-6 แสดงใหเห็น
วา  

- สมมุติให  ปะทะชายหนาปกตรง ทําใหเกิด 7.0=αM 1=peakM และเกิด Normal Shock Wave 
ข้ึนเปนครั้งแรกบนแพนอากาศ ทําให นี้เปน Lower   αM CRM

- แตถา 7.0=αM  ปะทะชายหนาปกที่มีมุมลูหลัง30 ทําให ที่ตั้งฉากกับชายหนาปกเทากับ 
0.606 ซึ่งนอยกวา 0.7 ทําใหยังไมเกิด Normal Shock Wave ข้ึน ทําใหอากาศยานสามารถบินได
เร็วขึ้นไปอีกจนถึง  ซึ่งทําให ที่ตั้งฉากกับชายหนาปกเทากับ 0.7 และเกิด 
Normal Shock Wave ข้ึน ซึ่งชวง 

0
α

1

M

808.0=αM αM

808.0 ≤< αM  (ชวงที่เกิดแรงตานมหาศาลเนื่องจากการ
พยายามบินทะลุกําแพงเสียง) เปนชวงที่แคบกวา 17.0 ≤< αM  ทําใหลดผลกระทบที่เกิดกับ
โครงสรางอากาศยานลงไดตามลําดับ 
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  รูปที่ 8-6   แสดงการเพิ่มเลขมัควิกฤติข้ันต่ํา โดยออกแบบปกอากาศยานใหมีมุมลูหลัง 

 4.   กฎพื้นที่ (Area Rule) และอุปกรณปองกันการไหลแยกตัวของชั้นชิดผิว 
  กฎพื้นที่ (Area Rule) กลาววา “การจะลดแรงตานในการบินยานความเร็วเสียงใหต่ําลงมาก
ที่สุดเทาที่จะทําไดนั้น ผิวลําตัวอากาศยานตองเรียบและมีรูปรางเพรียวลม” ดังนั้น เมื่อนํากฎพื้นที่มาใชในการ
ออกแบบอากาศยาน ใหพื้นที่ตัดขวางของลําตัวคอยๆเพิ่มข้ึนอยางสม่ําเสมอจนถึงจุดสูงสุด แลวคอยๆลดลง
อยางสม่ําเสมอจนถึงจุดต่ําสุด เชนบริเวณติดตั้งปก ดังรูปที่ 8-7 การทําเชนนี้จะชวยลดแรงตานเนื่องการคลื่น
อัดตัวขณะบินยานความเร็วเหนือเสียงไดเปนอยางมาก 

 

 

 
  
 
 
 
 
 
 

   รูปที่ 8-7   แสดงภาพ Top View ของ บ.F-5 E ที่ถูกออกแบบตามกฎพื้นที่ 
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  อุปกรณปองกันการไหลแยกตัวของชั้นชิดผิว เมื่ออากาศยานบินยานความเร็วเสียง มีดังนี้ 

• Vortex Generator เปนแผนโลหะรูปรางคลายใบมีดเล็กๆ ถูกติดตั้งเปนแนวยาวเรียงตอกัน
บริเวณผิวปก เพื่อสรางชั้นชิดผิวแบบ Turbulent ใหกับกระแสอากาศ เพราะที่ยานความเร็ว
เสียง ชั้นชิดผิวแบบ turbulent จะมีพลังงานสูงเพียงพอที่จะไหลเกาะผิวปก เพื่อสรางแรงทาง
อากาศพลศาสตรไดอยางเพียงพอ 

• Wing Fence เปนแผนโลหะบาง ชวยแยกกระแสอากาศที่ไหลวนบริเวณผิวปกบนและผิวปกลาง  
      ใหความรุนแรงของการไหลวนลดลง 
• Saw Tooth เปนรูปแบบชายหนาปกลักษณะเหมือนฟนเลื่อย หนาที่การทํางานเชนเดียวกับ

การติดตั้ง Wing Fence 
• Leading Edge Flap หรือแฟลพชายหนาปก ชวยเพิ่มความโกงใหกับปกลูหลังขณะบินยาน

ความเร็วต่ํา และมุมปะทะสูง (เพราะปกลูหลังเหมาะสําหรับการบินยานความเร็วสูง แตขณะ
บินยานความเร็วต่ํา เชน ระหวางการวิ่งขึ้นหรือรอนลงสนามบิน ปกจะสูญเสียแรงยกอยาง
รวดเร็วและเขาสูการรวงหลน) ดังนั้นเมื่อกางแฟลพลง จะชวยเพิ่มแรงยกใหกับปกไดเพียงพอ
สําหรับการบินยานความเร็วต่ํา 

5.   การไหลความเร็วเหนือเสียงผานทอ ตีบ-ถาง  
ความแตกตางระหวางการไหลความเร็วต่ํากวาเสียงและความเร็วเหนือเสียง คือผลกระทบเรื่อง 

การอัดตัวของกระแสอากาศ ซึ่งความแตกตางที่เห็นไดชัดเจน คือ 
5.1 เมื่อมีการไหลความเร็วต่ํากวาเสียงผานทอปลายตีบ (Convergent Nozzle) กระแสอากาศจะ 

ถูกลดความดันและเพิ่มความเร็วใหสูงขึ้น ความเร็วสูงสุดที่สามารถเกิดขึ้นไดคือ  ทั้งนี้ข้ึนอยูกับ
พื้นที่หนาตัดบริเวณทางออก 

1=α

 5.2   เมื่อมีการไหลความเร็วต่ํากวาเสียงผานทอปลายถาง (Divergent Nozzle) กระแสอากาศจะ 
ถูกเพิ่มความดันและลดความเร็วใหต่ําลง ความเร็วตลอดชวงการไหลจึงเปนความเร็วต่ํากวาเสียง ทั้งนี้ข้ึนอยู
กับพื้นที่หนาตัดบริเวณทางออก  

5.3   เมื่อมีการไหลความเร็วเหนือเสียงผานทอปลายตีบ (Convergent Nozzle) กระแสอากาศจะ 
ถูกเพิ่มความดันและลดความเร็วใหต่ําลง ความเร็วตลอดชวงการไหลจึงลดลง และอาจลดลงมากที่สุดที่ 

 ทั้งนี้ข้ึนอยูกับพื้นที่หนาตัดบริเวณทางออก  1=αM

5.4 เมื่อมีการไหลความเร็วเหนือเสียงผานทอปลายถาง (Divergent Nozzle) กระแสอากาศจะ 
ถูกลดความดันและเพิ่มความเร็วใหสูงขึ้น ความเร็วตลอดชวงการไหลจึงเปนความเร็วเหนือเสียง ทั้งนี้ข้ึนอยูกับ
พื้นที่หนาตัดบริเวณทางออก  
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จากความสัมพันธขางตน ทําใหวิศวกรอากาศยานสามารถออกแบบชองรับอากาศเขาเครื่องยนตไอพน 

ที่ทําการบินยานความเร็วเหนือเสียงได โดยมีขอกําหนดเบื้องตนวา “ความเร็วของกระแสอากาศที่ไหลเขาชุดอัด 
อากาศ ตองเปนความเร็วต่ํากวาเสียง (ประมาณ 3.0≤αM )” เพื่อปองกัน Compressor Stall และการชํารุด
เสียหาย เนื่องจากการอัดตัวของกระแสอากาศ ดังรูปที่ 8-8   

 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

    รูปที่ 8 – 8   แสดง บ.F-22 “Raptor” ใชสันดาปทาย (Max.AB) ขณะทําการบินที่  5.1=αM

       อากาศไหลเขาเครื่องยนต Turbo Fan ผานชองรับอากาศลักษณะ ตีบ-ถาง เมื่อมีการไหลความเร็วเหนือเสียง 

6. ประเภทของคลื่น ที่เกิดจากการไหลความเร็วเหนือเสียง 
เมื่ออากาศยานบินในยานความเร็วเสียง จะเกิดการเปลี่ยนแปลงอยางมากกับ ความเร็ว ความดัน  

ความหนาแนน และทิศทางการไหล ปรากฏการณการไหลที่เปลี่ยนแปลงจะแสดงใหเห็นไดอยางชัดเจน เรียกวา 
“การกอตัวของคลื่นอัดตัว” ซึ่งมีสองลักษณะ ดังนี้ 

6.1 คลื่นอัดตัว (compression wave) เกิดขึ้นทันทีทันใด และสูญเสียพลังงานอยางรวดเร็ว 
6.2 คลื่นขยายตัว (expansion wave) เกิดขึ้นอยางคอยเปนคอยไป และไมสูญเสียพลังงานเชน

คลื่นอัดตัว 
อธิบายรายละเอียดของคลื่นทั้งสองชนิดได ดังนี้ 

 คลื่นอัดตัว (compression wave) ในยานการไหลความเร็วเสียง แบงเปนสองประเภท ดังนี้ 
 คลื่นอัดตัวแบบตั้งฉาก (normal shock wave) เกิดเมื่ออากาศยานบินเรงความเร็วจน
เทากับความเร็วเสียง หนาคลื่นอัดตัวที่ขวางการไหลจึงอัดตัวจนเปนเสนตรง 
ปรากฏการณนี้จะเกิดอีกครั้ง เมื่ออากาศยานลดความเร็วจากความเร็วเหนือเสียง 
ผานความเร็วเสียง เปนความเร็วต่ํากวาเสียง ดังรูปที่ 8 – 9 (a) 
สรุปวา เมื่อใดที่มีการเพิ่ม หรือลดความเร็วผานความเร็วเสียง จะเกิดคลื่นอัดตัวแบบ
ตั้งฉากขึ้น กระแสอากาศหลังคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉากมีการเปลี่ยนแปลง ดังนี้ 
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 ความเร็วหลังคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉาก เปนความเร็วต่ํากวาเสียง 
 ทิศทางการไหลคงที่ ไมเปลี่ยนแปลง 
 ความดันสถิตยหลังคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉากเพิ่มข้ึนอยางมาก 
 ความหนาแนนหลังคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉากเพิ่มข้ึนอยางมาก 
 พลังงานหลังคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉากลดลงอยางมาก 

สรุปวา คลื่นอัดตัวแบบตั้งฉาก ทําใหสูญเสียพลังงานเปนอยางมาก ตรงกับกราฟรูป
ที่ 5-10 ซึ่งแสดงใหเห็นวา แรงตานเพิ่มข้ึนมหาศาลเมื่อบินผานกําแพงเสียง 

 คลื่นอัดตัวแบบเฉียง (oblique shock wave) เกิดเมื่อมีการไหลความเร็วเหนือเสียง
ผานวัตถุรูปทรงคลายลิ่ม ทําใหการไหลเปลี่ยนแปลงทิศทางไปตามแนวของพื้นผิว 
เกิดคลื่นอัดตัวแบบเฉียงซึ่งเอียงทํามุมกับทิศทางการไหลเกิน 90 องศา ดังรูปที่ 8 – 9 
(b) กระแสอากาศหลังคลื่นอัดตัวแบบเฉียงมีการเปลี่ยนแปลง ดังนี้ 
• ความเร็วหลังคลื่นอัดตัวแบบเฉียงลดลง แตยังเปนความเร็วเหนือเสียง 
• ทิศทางการไหลเอียงทํามุมกับทิศทางการไหลเกิน 90 องศา 
• ความดันสถิตยหลังคลื่นอัดตัวแบบเฉียงเพิ่มข้ึน 
• ความหนาแนนหลังคลื่นอัดตัวแบบเฉียงเพิ่มข้ึน 
• พลังงานที่สูญเสียหลังคลื่นอัดตัวแบบเฉียง ถูกเปลี่ยนเปนพลังงานความรอน 

                              แสง และเสียง 
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รูปที่ 8 – 9   แสดงคลื่นอัดตัวแบบตั้งฉาก และคลื่นอัดตัวแบบเฉียง 

 คลื่นขยายตัว (expansion wave) เมื่อมีการไหลความเร็วเหนือเสียงผานมุมปาน ทําใหคลื่นตอง 
     เคลื่อนที่ออมมุมเกิน 180 องศา ดังรูปที่ 8 –10 กระแสอากาศหลังคลื่นขยายตัวมีการ       
     เปลี่ยนแปลง ดังนี้ 

• ความเร็วหลังคลื่นขยายตัวเพิ่มข้ึน เปนความเร็วเหนือเสียง 
• ทิศทางการไหลตามพื้นผิว ออมมุมเกิน 180 องศา 
• ความดันสถิตยหลังคลื่นขยายตัวลดลง 
• ความหนาแนนหลังคลื่นขยายตัวลดลง 
• เนื่องจากการเปลี่ยนแปลงทิศทางการไหลเปนไปอยางราบเรียบ จึงไมเกิดคลื่น 

                              อัดตัว และไมสูญเสียพลังงาน  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
   รูปที่ 8 – 10   แสดงคลื่นขยายตัว 

7. รูปรางของอากาศยานสําหรับการบินยานความเร็วเสียง  
อากาศยานที่สามารถทําการบินยานความเร็วเสียงไดดี ตองมีรูปรางดังนี้ 

7.1 ปก ตองมีอัตราสวนสนทรรศต่ํา เรียวบาง ( ต่ํา) มีมุมลูหลัง 
ชายหนาและชายหลังบางคม 

chordthickness / ratio ct /;

7.2 ลําตัว ตองมีอัตราสวนสันฐาน (finess ratio) สูง (ยาวและเพรียวลม) และเปนไปตาม 
กฎพื้นที่   

7.3 ทอนหาง ลักษณะเดียวกับปก  
7.4 เครื่องยนต เปนแบบกังหันไอพน (turbofan, turbojet, rocket engine) เทานั้น 
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8. กําแพงความรอน (Heat Barrier) เมื่อความเร็วของอากาศซึ่งสัมพัทธกับเทหวัตถุลดลง อุณหภูมิ 
ของอากาศจะเพิ่มข้ึน สภาพเชนนี้มิไดเกิดเฉพาะจุดที่อากาศหยุดนิ่ง (Stagnation point) บนอากาศยานเทานัน้ 
แตเกิดตลอดชั้นชิดผิว ทั้งแบบการไหลราบเรียบ และการไหลอลวนดวย ถาอากาศยานบินในยานความเร็วเสียง
แลว อุณหภูมิของชั้นชิดผิวจะเพิ่มข้ึนอยางมาก จนกระทั่งโครงสรางอากาศยานอาจทนไมได 
 ถากระแสอากาศถูกทําใหหยุดนิ่ง ณ จุดใดจุดหนึ่งบนเทหวัตถุ อุณหภูมิปะทะ (Ram Temp.) จะ
เพิ่มข้ึน จากสมการตอไปนี้ 

     
10050

2MPHvT =Δ   C0

     
5580

2MPHvT =Δ   F0

       )2.0( 2MTT =Δ

    โดย TΔ  คือ อุณหภูมิปะทะที่เพิ่มข้ึน (Ram Temperature Rise)  
     T  คืออุณหภูมิภายนอก  (Ambient Temperature) 
     M คือเลขมัค 

สรุป อากาศยานที่บินยานความเร็วเสียง มีความแตกตางกับอากาศยานที่บินยานความเร็วต่ํากวาเสียง 
เปนอยางมาก เนื่องจากผลกระทบของการอัดตัว และเปนความพยายามของมนุษยที่จะเอาเอาชนะกําแพง
เสียง ทําใหในปจจุบัน อากาศยานพานิชยที่ขับเคลื่อนดวยเครื่องยนตกังหันไอพน และอากาศยานประเภทขับ
ไล/โจมตีทุกแบบมีขีดความสามารถในการบินยานความเร็วเสียงได จึงเปนความจําเปนที่ นทน.ตองศึกษาและ
ทําความเขาใจ ทั้งนี้สามารถคนควาเพิ่มเติมไดจากหนังสือเทคโนโลยีการบิน เพื่อใหภารกิจทางยุทธการและ
การสนับสนุนการบินเปนไปดวยความปลอดภัย  
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                         ภาคผนวก            
1.   การวัดความเร็วของกระแสอากาศ และชนิดของอัตราเร็วอากาศ 

1.1   การวัดความเร็วของกระแสอากาศ (airspeed measurement) 
การวัดความเร็วของกระแสอากาศใชหลักการ การหาความดันพลวัติ เนื่องจากภายในทอปโตต 

ไมมีการไหลของกระแสอากาศ ดังนั้นความดันที่ไหลผานทอจึงเปนความดันรวม โดยสวนหนาสุด 
ทําหนาที่รับคาความดันรวม และ static port ทาํหนาที่รับคาความดนัสถิตย โดยสงคาทั้งสองไปยงั 
เครื่องมือแปลงผล ทําใหความดันที่เครื่องวัดอานได คือความแตกตางระหวางความดันรวมและ 
ความดันสถิตย หรือความดนัพลวัตินัน่เอง (รายละเอยีดตามบทที่ 2) ตามปกติเครื่องวัดจะถูกปรับ 
ตั้งใหอานคาทีถู่กตองที่ระดับน้ําทะเล  

1.2   ชนิดของอัตราเร็วอากาศ (type of airspeed) 
  1.2.1   Indicated Airspeed; IAS คืออัตราเร็วที่อานไดจากเครื่องวัดโดยตรง แตถา 

เครื่องวัดมีความผิดพลาดเนื่องจากตําแหนงติดตั้ง การอัดตัวของกระแสอากาศ หรือการ
เปลี่ยนแปลงความหนาแนน เนื่องจากเปลี่ยนระดับเพดานบนิทีน่อกเหนือจาก
ระดับน้ําทะเล คาที่อานไดจากเครื่องวัดจะไมใชคาที่แทจริง 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 

 

 

 

รูปที่ 1   แสดง pitot – static tube และตําแหนงติดตั้ง ทีม่ีผลกระทบกบั Indicated 
Airspeed 
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1.2.2 Calibrated Airspeed; CAS คืออัตราเร็วทีไ่ดจากการปรบัแก Indicated Airspeed 
สําหรับเครื่องบินทีม่ีความเร็วสูงและบนิที่ระยะสูงมากๆ อากาศที่ไหลเขา pitot tube จะเกิด 
ram effect ทําใหอานคาความดันพลวัติไดมากกวาปกติ ความเรว็ที่อานไดจึงสงูกวาปกต ิ

 
  

 
 
 
 
 
 
 
  รูปที่ 2   แสดงการแปลง IAS เปน CAS โดยพิจารณา AIRSPEED POSITION 
   ERROR CORRECTION 

1.2.3 Equivalent Airspeed; EAS คือ Calibrated Airspeed ที่ไดรับการแกไขผล 
กระทบเนื่องจากการอัดตัว (compressibility effect) เรียบรอยแลว และเพื่อใหได  
True Airspeed จะตองมีการแกไขเพิ่มเติมอีก เนื่องจาก IAS จะวัดความดนั 

พลวัติ ( ) ซึ่ง 
295

2Vq σ
= เมื่อระยะสูงเพิม่ข้ึนσq จะลดลง ทําใหความดันพลวัติลดลง 

ความเร็วที่คํานวณไดจึงมีคานอยกวาที่เปนจริง 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

 
 รูปที่ 3   แสดงการแปลง CAS เปน EAS โดยพิจารณาแกไขผลกระทบเนื่องจากการอัดตัว 
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1.3.4 True Airspeed; TAS คือ Equivalent Airspeed ที่แกไขผลกระทบจากระยะสงู  
(การเปลี่ยนแปลงความหนาแนน) เรียบรอยแลว ซึง่ทัง้คูตองใหความดันพลวัติเทากัน เมื่อ
ทราบ EAS ก็สามารถคาํนวณหา TAS ได ดังนี ้

      เมื่อ  0
22 σσ EASTAS = 10 =σ

σσ
EASEASTAS ==

1          

  เมื่อ EAS  คืออัตราเร็วเสมือน 
      TAS   คืออัตราเร็วจริง 

         σ      คือ อัตราสวนความหนาแนนของอากาศ มีคามากที่สุดที่ระดับน้ําทะเล 
และลดลงไปเรื่อยๆเมื่อความสูงเพิม่ข้ึน กาํหนดให 

0ρ
ρσ =  

อีกนัยหนึง่นั้น True Airspeed; TAS คือ อัตราการเคลื่อนที่ของอากาศยาน เปรียบเทียบกับ
มวลอากาศรอบ ๆ อากาศยานในขณะนั้น ถามวลอากาศมีการเคลื่อนทีห่รือมีลม ทําให TAS มีคา
ไมเทากับ GS แตถาลมสงบก็จะทาํให TAS = GS 

Ground Speed; GS คือ อัตราการเคลื่อนที่ของอากาศยาน เปรียบเทียบกับพืน้โลก หรือ
อีกนัยหนึง่ คือความเร็วของอากาศยานบนพืน้ดินเมื่อแกผลกระทบเนือ่งจากลมแลว โดยมากใช
หนวยเปนไมลทะเล (nautical miles) กําหนดให 1 NM = 1.85 km 
 

  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 รูปที่ 4   แสดงแสดงการแปลง EAS เปน TAS โดยพิจารณาผลกระทบเนื่องจาก 
             การเปลี่ยนแปลงความหนาแนน เมื่อความสงูเพิ่มข้ึน 
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2.  ปริมาณพืน้ฐานของอากาศที่เกีย่วของกับการบนิ 
2.1 ความดัน (Pressure) หมายถึง แรงที่กระทาํในแนวตั้งฉากกับหนวยพืน้ที่ (a force per unit 

area) ใชสัญลักษณ  ในทีน่ี้ กาํหนดให แรง คือน้ําหนักโมเลกุลของอากาศที่กดลงบนหนวย
พื้นที่ใดๆ หนวยของความดันคือ  หรือ   

P
2/ ftlbf2/ mN

A
FP =  

2.2 ความหนาแนน (density) คืออัตราสวนระหวางมวลของโมเลกุลของอากาศ ตอปริมาตรที่บรรจุ
อากาศ (mass per unit volume) ใชสัญลักษณ ρ กําหนดใหหนวยของความหนาแนนคือ 

หรือ  3/ mkg 3/ ftslug

V
m

=ρ  
2.3 อุณหภูมิ (temperature) คือตัวบอกระดับพลังงานจลนเฉลี่ยของอนุภาคกาซ ใชสัญลักษณ T

กําหนดใหKE คือพลังงานจลนของกาซ และT คืออุณหภูมิของกาซ ตัวแปรทั้งสองมีความสัมพนัธ
กันตามสมการ kTKE

2
3

= (เมื่อ  คือคาคงที่ของ Boltmann กําหนดให 
  ) โดยปกติแลว หนวยของอุณหภูมิคือ หรือ แตทางอากาศ

พลศาสตรกําหนดใหหนวยของอุณหภูมิคือ เคลวิน (

k

F0KJk /1038.1 23−×= C0

) เมื่อ     CK 015.273 +=K

2.4 ความเร็วการไหล และกระแสการไหล (flow velocity and stream line) คือความเร็วและการไหล
ของกระแสอากาศผานรูปทรงที่เราพิจารณา ใชสัญลักษณ V ความเร็วเปนปริมาณเวกเตอรที่มี
ทั้งขนาดและทิศทาง หนวยของความเรว็คือ หรือ เปนตน hrkm /sftsm /,/

)มีการ เมื่อมีการไหลของกระแสอากาศ ทําใหปริมาณทัง้สี่ขางตน ( VTP ,,, ρ

เปลี่ยนแปลงซึง่สามารถทาํการทดลองเพื่อศึกษารูปแบบการไหลไดโดยใชอุโมงคลม 
(wind tunnel)  
 เมื่อพิจารณาการไหลของกระแสอากาศผานรูปทรงทางอากาศพลศาสตรแลว ทําใหทราบวา 

แรงทางอากาศพลศาสตรเกิดจากการกระจายความดัน (pressure distribution) และความเคน
เฉือน(shear stress) หรือการเสียดสี (friction) บนพืน้ผิววัตถ ุ

2.5 สมการสําหรับกาซสมบูรณ (Equation of State for Perfect Gas) 
), ความหนาแนน (ความสัมพันธระหวางความดัน ( P ρ ) และอุณหภูมิ (T ) สําหรับกาซ

สมบูรณ แสดงดังสมการตอไปนี้ 
     RTP ρ=

Kkg
JR
.

287=
)(

.716,1 0Rslug
lbfft     เมื่อ คือคาคงที่จาํเพาะของกาซ (กําหนดให หรือ  )  R
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   ตารางแสดงหนวยของปริมาณทางอากาศพลศาสตร 

            
   English Engineering System       SI 
            
        2/ ftlbf 2/ mNP

  ρ       3/ ftslug 3/ mkg

           K  R0T
  V        sm /sft /

Kkg
J
.

287
).(

.716,1 0Rslug
lbfft       R

 
ตัวอยาง   ถาบรรจุอากาศความดนัสูงสาํหรับอุโมงคลมความเร็วเหนอืเสียง ถังมีปริมาตร 1,000  

 จงหามวลของอากาศในถัง  ลูกบาศกฟุต ถาอากาศมีความดนั 30 atm และอุณหภูมิ 530 R0

(ในหนวย slugs และ lbm )  
วิธีทาํ  ความดัน  1 atm = 2,116   2/ ftlb

  ดังนัน้ ความดนัในถงั 30 atm = 30 ×2,116 =  2/ ftlb410348.6 ×

   ใชความดันเพือ่หาความหนาแนน จากความสัมพันธ RTP ρ=

  ดังนัน้   
RT
P

=ρ  = 
)530()

).(
.716,1(

/10345.6
0

0

24

R
Rslug

lbft
ftlb

×

×  

      =    3/ ftslug21098.6 −×

V
m

=ρ     จากความสัมพันธ 
   ดังนัน้ มวลของอากาศ หรือ     Vm ρ=

        )000,1()/1098.6( 332 ftftslug ××= −

        8.69= slug
  โดย 1  เทากับ 32.2 lbm   slug

ดังนั้น        ตอบ lbm8.69 slug 248,2)2.32()8.69( =×=

 
 
 
 
 
 



 67 
 

2 คําจํากัดความของบรรยากาศมาตรฐาน (Definition of the Standard Atmosphere) 
จากที่กลาวขางตนวา ความดัน อุณหภูม ิและความหนาแนนนัน้ แปรผันตามความสูง ชัน้

บรรยากาศมาตรฐานจะแสดงการเปลีย่นแปลงอุณหภูมิ เมื่อความสงูเปลี่ยนแปลง ดงัตารางตอไปนี ้
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
       
 
 
 
 

ชวงกราฟที่มีความชนั เปนชวงที่มีการเปลีย่นแปลงอุณหภูมิ เมื่อมีการเปลี่ยนแปลงความสงู 
(ชวง และ ) เรียกวา Gradient Region สวนชวงกราฟทีเ่ปนเสนตรงขนานแกน Y เปน
ชวงที่อุณหภูมคิงที่ เมื่อมีการเปลี่ยนแปลงความสงู (ชวง และ ) เรียกวา Isothermal Region 
สําหรับเครื่องบินโดยทั่วไป จะพิจารณาแคชวง และ เทานั้น (เพราะเครื่องบินไอพนสมรรถนะสงู
จะบินไดเพดานบินสงูสุดไมเกิน 50,000 ถงึ 60,000 ฟต) แตขอบของ Isothermal Region: คือ
ความสงู 25 กิโลเมตร หรือประมาณ 82,500 ฟต ซึง่มีมีเครื่องบินไอพนปกติแบบใดสามารถบนิไดสูง
ถึงระดับนี้ได ยกเวนเครื่องบินบางแบบ เชน Mig-25 “FOXBAT” ของรัสเซีย, SR-71”BLACK BIRD” 
หรือ X-15 ของสหรัฐอเมริกา ที่นกับินตองสวมชุดนกับินอวกาศเทานั้น 

4a321 ,, aaa

21,bb 3b

1a 1b

1b
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 ชวงกราฟ หรือ Gradient Region:  เปนชวงที่อุณหภูมิลดลงแบบเชิงเสน เมื่อความ
สูงเพิ่มข้ึน โดยสมมุติใหอุณหภูมิที่ระดับน้าํทะเล (

1a 1a

) เทากับ หรือ0=h 16.288C015 K และ
อุณหภูมิจะลดลงตามสมการ   )( SLSL hhaTT −+=

 แทนอุณหภูมทิี่ความสูง        เมื่อ hT

    แทนอุณหภูมทิี่ระดับน้าํทะเล SLT

    แทนความสงูที่ตองการหาอุณหภูมิ T  h

    แทนความสงูที่ระดับน้าํทะเล มีคาเทากับ 0 ฟุต SLh

km
K5.6−    แทน lapse rate สําหรับ Gradient Layer มีคา  a

 พิจารณาบรรยากาศมาตรฐานที่ระดับน้าํทะเล  
     2/ ftlb25 /1001325.1 mNPSL ×= 2.116,2=

              3/ mkg 3/ ftslug0023.0=225.1=SLρ

             R069.518=16.288=SLT K

 จะไดอุณหภูมิที่ระดับน้าํทะเล ดังนี ้
  จาก   )( SLSL hhaTT −+=

    15.288= K)00)(5.6(15.288 −−+=T
 ที่ความสูง 1 กิโลเมตรเหนือระดับน้ําทะเล 

 หรือ 8.5     65.281= C0K)01)(5.6(15.288 −−+=T

  จะเหน็วา เมื่อความสงูเพิม่ข้ึน1 กิโลเมตร อุณหภูมิจะลดลง 6.5   C0

  ที่ความสงู 11 กิโลเมตรเหนอืระดับน้ําทะเล (ขอบบนของ Gradient Region: ) 1a

 หรือ -56.5     65.216= C0K)011)(5.6(15.288 −−+=T

 นั่นคือ ตัง้แตความสงู 11 กิโลเมตร (ประมาณ 36,300 ฟต) ถึงความสูง 25 กิโลเมตร 
(ประมาณ 82,500 ฟุต) อากาศจะมีอุณหภมูิประมาณ -56.5 ซึ่งเปนความสูงทีเ่ครื่องบนิโดยสาร 
ไอพนทาํการบิน    

C0
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4.   สัญลักษณ และการแปลงหนวย 
Symbols and Conversion Factors 

           
SYMBOLS 
  Meter, m  
  Kilogram, kg  
  Second, s  
  Kelvin, K  
  Foot, ft  
  Pound force, lb  or   flb

  Pound mass,  mlb

  Degree rankine,  R0

  Newton, N  
  Atmosphere, atm  
  Sea level, SL  
           
CONVERSION FACTORS 
  1   =  0.3048 m  ft

  1 slug   =  14.549 kg  
     =  32.2  mlb

  1   =  0.4536  mlb kg

  1    =  4.448  Nflb

  1 atm   =  2,116 =   2/ ftlb 25 /1001.1 mN×

  1 K   =  1.8  R0

  =  273.15 +     C0K
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C-130 HERCULES 
C-130 HERCULES เปนเครื่องบินขนสงสัมภาระทางอากาศ โดยใชทางขึ้นดานขางและ 

ประตูดานทายของเครื่อง สรางขึ้นโดยบริษัท Lockheed Martin Aeronautics เมื่อวันที่ 23 สิงหาคม ป1954 
เครื่องตนแบบ YC-130A HERCULES ไดทําการบินทดสอบครั้งแรก ที่ Burba nk, California รุนแรกของ
การสรางคือ C-130A ติดตั้งเครื่องยนต turboprops ของ Allison แบบ T-56-A-9 ใบพัดมี 3 กลีบ จํานวน 4 
เครื่องยนต 
 C-130A ทําการบินครั้งแรกเมื่อวันที่ 7 เมษายน ป1955 และเริ่มสงมอบใหกับกองทพัอากาศสหรฐั 
ฯ ในเดือนธนัวาคม ป1956 นับถงึปจจุบนัรวมหาทศวรรษ (หาสิบป) แลว นับต้ังแตทีก่องทพัอากาศสหรัฐ ฯ 
ไดเร่ิมออกขอกําหนด และออกแบบเพื่อสรางเครื่องบนิแบบนี้ และปจจุบัน C-130 HERCULES ก็ยังอยูใน
สายการผลิตของบริษัท ในชวงสงครามเวยีตนามนั้น C-130A จํานวนหนึ่งไดถูกดัดแปลงโดยติดตั้งปนกล
อากาศ ขนาด 20 มิลลิเมตรบริเวณดานขางลําตัว และปนกลขนาด 7.62 มิลลิเมตร นอกจากนัน้ยงัมีระบบที่
ใชตรวจจับเปาหมายและระบบแสง Infra-red (Forward Looking Infra-Red: FLIR) สําหรับการบนิ
ลาดตระเวนในเวลากลางคนื ตอมาภายหลังใชชื่อวา AC-130A 
 C-130B เขาประจําการในเดอืน มถิุนายน ป1959 โดยไดนําใบพัด 4 กลีบมาติดตั้งกบัเครื่องยนต 
turboprops ของ Allison แบบ T-56-A-7 มีความจุเชื้อเพลิงเพิ่มข้ึน โดยมี C-130B จํานวนหนึง่ถกูใชใน
ภารกิจดับเพลงิทางอากาศ 
 C-130D เปน HERCULES รุนที่ไดรับการดัดแปลงจาก C-130A เนื่องจากไดนาํฐานสกี (Skis) มา
ติดตั้งแทนลอ เพื่อให C-130D สามารถรอนลงจอดไดในภูมิประเทศแถบ Arctic โดย Main Skis ยาว 20 ฟุต 
(6 เมตร) และกวาง 6 ฟุต (1.8 เมตร) สําหรับ Nose Ski ยาว 10 ฟุต (3 เมตร) และกวาง 6 ฟุต (1.8 เมตร) 
นอกจากนัน้ ในรุนนี้ยังเพิ่มความจถุังเชื้อเพลิงและยงัมีระบบ JATO (Jet Assistance for Take Off) อยู
บริเวณดานขางลําตัวเพื่อชวยเพิ่มกําลงัขับในการวิ่งขึ้น  
 C-130E เปน HERCULES ที่ไดรับการปรับปรุงจาก C-130B โดยมีพสัิยการบนิที่ไกลขึ้น เขา
ประจําการในเดือนเมษายน ป1962 มีกําลงัขับเครื่องยนตที่เพิ่มมากขึน้ ใชเครื่องยนต turboprops ของ 
Allison แบบ T-56-A-7A และมีถังเชื้อเพลิงติดตั้งอยูภายนอก  

C-130H เปน HERCULES รุนที่คลายคลึงกับ C-130E โดยเปลี่ยนไปใชเครื่องยนต turboprops ของ 
Allison แบบ T-56-A-T5 มกีารแผนแบบสวนนอกของปกใหม ปรับปรุงระบบ avionics และระบบอื่นๆ เร่ิมสง
มอบเขาประจาํการในเดือนกรกฎาคม ป1974 โดย C-130H เปนรุนทีท่ําการผลิตมากที่สุดของเครือ่งบินใน
ตระกูล C-130 HERCULES และเปนรุนที่เขาประจาํการในกองทพัอากาศไทยดวย ทัง้รุนลําตวัสัน้ และลําตัว
ยาว จํานวน 12 เครื่อง สังกดั ฝูง.๖๐๑ บน.๖ พล.บ.๑ บยอ. 
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   รูปที่ 1   ภาพ 3 views ของ C-130H 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

     รูปที่ 2   บ.ล. 8 (C-130H) หมายเลข 60103 สังกัด ฝูง.๖๐๑ ฯ  

 C-130J เปนรุนลาสุดที่อยูในสายการผลติ โดยติดตั้งเทคโนโลยีเพื่อลดการทํางานของลูกเรือ 
(reduce aircrew workload) และลดคาใชจายในการสนบัสนุนการบนิในแตละเที่ยวบิน สงผลใหสามารถยืด
อายุการใชงานไดอีกดวย เมื่อเปรียบเทยีบกับ C-130 รุนกอนๆทุกรุนแลว C-130J สามารถบนิดวยอัตราไตสูง
ที่สุด และบนิไดระดับที่สูงขึน้ และความเรว็ที่สูงขึ้น อีกทัง้ยังใชระยะทางวิง่ขึ้นและรอนลงจอดสัน้ลงอีกดวย 
เคยมีการสาธติการบินในประเทศไทยประมาณป พ.ศ.2544 เมื่อส้ินสดุป พ.ศ.2545 มียอดการสั่งซื้อ 
HERCULES รุนลาสุดนี้จากกองทัพอากาศรวม 6 ประเทศ ไดแก อังกฤษ 25 เครื่อง สหรัฐอเมริกา รวมทัง้
นาวิกโยธิน และหนวยยามฝงสหรัฐ ฯ รวม 64 เครื่อง เดนมารก 3 เครื่อง อิตาลี 22 เครื่อง คูเวต 4 เครื่อง และ
ออสเตรเลีย 22 เครื่อง โดยบริษัท Lockheed Martin สงมอบเครื่องบนิไปแลวกวา 100 เครื่อง  
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กองทพัอากาศอังกฤษเปนลูกคารายแรก ขณะนี้ไดรับเคร่ืองบินเขาประจําการครบตามจํานวนทีส่ั่งซื้อ 
โดย C-130J ของอังกฤษ ไดรับการติดตั้งทอรับการเติมเชื้อเพลงิกลางอากาศบรเิวณสวนหวั เพื่อนาํไปบิน
ปฏิบัติภารกิจลําเลียงและสนับสนนุทางอากาศ 

กองทพัอากาศอิตาลี ไดรับ C-130J เขาประจําการแลวเชนกัน โดยติดตั้งถังเชื้อเพลิงใตปก นอกจาก
ภารกิจลําเลียงแลว กองทัพอากาศอิตาลยีังสามารถใช C-130J เปนเครื่องบินเติมเชื้อเพลิงกลางอากาศ และ
สามารถรับการเติมเชื้อเพลิงกลางอากาศเพื่อเพิ่มพิสัยบนิอีกดวย 

กองทพัอากาศออสเตรเลีย ไดรับ C-130J ครบ 12 เครื่องแลว โดยประจําการอยูที่ฐานทัพอากาศ
ริชมอนด รัฐนวิเซาทเวล ปฏิบัติภารกิจลําเลียงทางยุทธศาสตร และการสงกลับทางการแพทย 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 รูปที่ 3   C-130J สังกัด ทอ.ออสเตรเลีย เครื่องวัดประกอบการบินเปนแบบ 
  GLASS COCKPIT และมี HUD สําหรับนกับินแตละคน 

 นาวิกโยธินสหรัฐ ฯ นาํ C-130J ไปเปนเครื่องบินเติมเชือ้เพลิงกลางอากาศ ขณะนี้ไดรับแลว
จํานวน 11 เครื่อง จากจํานวนที่ส่ังซื้อรวม 24 เครื่อง และเปลี่ยนชื่อเรียกเปน KC-130J โดยมีขีดความสามารถ
ในการเติมเชื้อเพลิงกลางอากาศใหกบัอากาศยานของนาวิกโยธินไดหลายแบบ ตั้งแตเฮลิคอปเตอรความเร็ว
ต่ําไปจนถงึเครื่องบินขับไล F/A-18 C/D โดย C-130J มีรัศมีปฏิบัติการกวา 930 กิโลเมตร สามารถบรรทุก
เชื้อเพลิงจํานวน 26,000 กโิลกรัม (KC-130 รุนเกา บรรทุกเชื้อเพลิงได 17,200 กิโลกรัม) มีการจายเชื้อเพลิง
ใหกับอากาศยานในอัตรา 350 แกลลอนตอนาท ี
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กองทพัอากาศสหรัฐ ฯ ใช C-130J จํานวนหนึ่งที่ไดรับมอบเขาประจาํการจากจาํนวนที่ส่ัง 
ซื้อรวม 40 เครื่อง ซึ่งเปนรุนลําตัวยาวทั้งหมด ไปใชในภารกิจดับไฟปา อีกจํานวนหนึง่นาํไปใชในการ 
ตรวจสอบติดตามสภาพการเกิดพายเุฮอริเคน  และกําลงัทาํการดัดแปลงอีก  4  เครื่องเพื่อใชเปน 
เครื่องบินปฏิบตัิการจิตวิทยา 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 รูปที่ 4   C-130J สังกัด ทอ.สหรัฐ และ HUD แสดงขอมูลการบนิ  

หนวยยามฝงสหรัฐ ฯ จะทําการดัดแปลง C-130J เพื่อปฏิบัติภารกิจลาดตระเวนทางทะเล  
C-130J-30 เปนรุนเดียวกับ C-130J แตไดทําการเพิ่มความยาวลําตัวขึ้นอีก 15 ฟุต เพื่อเพิม่พืน้ที่ใน

การขนสัมภาระ ปจจุบนั C-130J-30 เปลี่ยนชื่อเปน CC-130 ความยาวลําตัวที่เพิ่มข้ึนนี้แบงเปน 2 สวนคือ
สวนตอนหนา 100 นิ้ว และสวนตอนทาย 80 นิ้ว รวมเปน 18 นิ้ว ซึง่เทากับ 15 ฟุต ทาํใหสามารถรับน้ําหนกั
ยุทโธปกรณหรือสินคาไดเปนน้าํหนักสงูสดุมากกวา 20 ตัน ยทุโธปกรณหรือสัมภาระที่สามารถลาํเลียงได 
อาทิเชน รถหุมเกราะลาํเลียงพล 3 คัน แผนรองรับพัสดุ (pallet) จํานวน 8 แผน ผูปวย 97 เตียง หรือทหาร
พรอมอุปกรณพรอมรบ 128 นาย โดย C-130J และ  
C-130J-30 มีจุดเดนคือ ใชนักบนิ 2 คน และ load master 1 คน ในขณะที่ HERCULES รุนกอนๆ ตองมี
เจาหนาที่ประจําเครื่องจํานวนอยางนอย 5 คน ประกอบดวยนกับิน 2 คน, ตนหน 1 คน, flight engineer 1 คน 
และ load master 1 คน  

ความทันสมัยทางดานเทคโนโลยีการบินของ C-130J ที่เดนชัดมากที่สุด คือการติดตั้งเครื่องวัด
ประกอบการบินและอุปกรณภายในหองนักบนิแบบใหม โดยมีสถาปตยกรรมที่คลายคลึงกับเครื่องบินขับไล 
โดยเครื่องวัดประกอบการบินเปนแบบ Glass Cockpit เปนจอภาพแสดงขอมูลการบิน 4 จอภาพ แบบ MFD 
(Multi Functional Display) หรือจอภาพหลายภารกิจ สําหรับนักบนิทัง้ 2 คน มจีอภาพ HUD (Head Up 
Display) คอมพิวเตอรแสดงภารกิจ 2 เครื่อง ทําหนาที่ตรวจสอบระบบตางๆของเครื่องบินและแนะนํา
สถานภาพเครือ่งบินใหนกับนิไดทราบสถานการณในขณะนั้น เมื่อนักบนิตองการทราบขอมูลก็เพียงปอนคําสั่ง
ผาน 
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แปนพิมพ (keypad) ขอมูลที่ตองการทราบก็จะปรากฏบนจอแสดงขอมูลการบิน นอกจากนั้นยังติดตั้งระบบ
แสดงแผนที่สี (Digital Moving Map) ระบบเดินอากาศ GPS/INS ระบบแจงเตือนการชนกันและการจราจร
ทางอากาศ ระบบปองกนัการชนพืน้ดานหนาสุดของเครือ่ง ติดตั้งเรดารอากาศ (Weather Radar) แบบ  
APN-241 สําหรับการเดนิอากาศ เปนระบบเรดารตระกูลเดียวกบัเรดารแบบ AN/APG-66/68 ของเครื่องบิน
ขับไล F-16 มีรัศมีทําการไกล 250 ไมลทะเล การทาํงานโหมดอากาศของเรดาร APN-241 ใชสําหรับการ
ตรวจสอบการจราจรทางอากาศ และการสรางแผนที่ ในโหมดภาคพืน้ดิน  

พลังขับเคลื่อนของ C-130J คือจุดเดนของเครื่องยนตคือเครื่องยนต Turboprop ของ Rolls Royce 
รุน AE2100D3 จํานวน 4 เครื่อง ใหกําลังขับเครื่องละ 4,591 SHP ซึ่งเทากบัแรงขับของเครื่องยนตแบบ 
Allison T-56-A-15 ของ C-130H แตมีความสิ้นเปลืองเชื้อเพลิงนอยกวา จงึไมจําเปนตองติดตั้งถงัเชื้อเพลิงใต
ปก (เปนการลดแรงตานและภารกรรมของโครงสรางปก) แตสามารถติดตั้งไดเพื่อเพิม่พิสัยบิน แตละ
เครื่องยนตติดตั้งใบพดัทีท่ําจากวัสดุผสม (composite material) จํานวนหกกลีบ (Mating of Dowty’s R391 
six-blade propellers to the Allison AE2100 D3 turboprop) ควบคุมการทาํงานของเครื่องยนตและใบพัด
ดวยระบบ FADEC (Full Authority Digital Electronic Control) อันทันสมัย มีระบบควบคมุแรงขับแบบ
อัตโนมัติ (Automatic Thrust Control System: ATCS) สําหรับใชในการปรับสมดุลของเครื่องยนตแตละ
เครื่อง เมือ่เครื่องยนตเครื่องใดเครื่องหนึง่เสีย กําลังเครื่องยนตจะกลับเขาสูโหมดที่ปลอดภัยไดเองโดย
อัตโนมัติ หรือถาใบพัดชุดใดชุดหนึง่เสีย เครื่องยนตจะหยุดทาํงานเอง การใชเครื่องยนตและใบพัดแบบใหม
ของ C-130J ทําให C-130J สามารถวิง่ขึ้นและรอนลงจอดโดยใชทางวิ่งสัน้ (ระยะทางประมาณ 3,100 ฟุต แต
ถาใชกาํลังขับเต็มที่จะใชระยะทางวิ่งขึน้เพียง 1,800 ฟตุ หรือประมาณ 500 เมตร เทานั้น ) สามารถทาํการวิ่ง
ข้ึนจากทางวิง่ขรุขระ กองทพัอากาศสหรฐั ฯ ไดทาํการทดสอบการลงจอดบนทางวิง่ที่เปนฝุนดวยน้าํหนักตวั 
61,000 กิโลกรัม  C-130J-30 ใชระยะทางในการลงจอดเพียง 600 เมตร เทานั้น 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 5   เครื่องยนต Turboprop ของ Rolls Royce รุน AE2100D3 ใหกําลังขับ 
เครื่องละ 4,591 SHP  
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C-130J สามารถปฏิบัติภารกิจในภูมิประเทศเขตรอนและแหงแลง  หรือที่สูงได  กองทัพอากาศ 
อังกฤษไดนําไปทดสอบใชงานในการซอมรบภายใตรหัส Salf Sareea II ที่ประเทศโอมาน เมื่อเดือน 
ตุลาคม พ.ศ.2544 และนําไปปฏิบัติการในประเทศอาฟกานิสถาน ซึง่มีภูมิอากาศแบบรอนและแหงแลง  
C-130J พิสูจนใหเห็นวาสามารถบรรทุกสมัภาระไดมากกวา C-130K มากกวา 80% ในสภาวะเดียวกัน 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

 

รูปที่ 6   แสดงสมรรถนะของ C-130J เปรียบเทียบกับ C-130 รุนกอน  

ในการปฎิบัตกิารในพื้นที่อันตราย C-130J ไดรับการติดตั้งอุปกรณปองกันตนเองเพื่อความปลอดภัย
จากการถูกตอตานจากอาวุธนําวิถีอากาศสูอากาศ ระบบแจงเตือนเมื่อถูกเรดารของขาศึกตรวจจับได เครื่อง
ปลอย chaff และ flare เปนตน 

สําหรับราคาของ C-130J เมื่อป พ.ศ.2541 อยูที ่48.5 ลานเหรียญสหรฐั ฯ มีอายกุารใชงาน 70,000 
ชั่วโมงบิน กองทพัอากาศสหรัฐ ฯ มีแผนที่จะจัดซื้อ C-130J มาใชงานรวมทั้งสิน้ 168 เครื่อง     

C-130 HERCULES มากกวา 145 ลํา ถูกใชในการบนิสนับสนนุทางอากาศในสงครามอาวเปอรเซยี 
(Operations Desert Shield and Desert Strom) ตั้งแตวันที่ 10 สิงหาคม ป1990 จนกระทั่งสงครามยุติ C-
130 ทําการบนิกวา 46,500 เทีย่วบนิ และขนยายทหารมากกวา 209,000 คน ขนสงสัมภาระกวา 300,000 
ตัน  

รุนเฉพาะกิจ : ขนสงทางอากาศ และสนับสนุนภารกจิดานยทุธการ 
รุนติดตั้งปนกลใชในการโจมตีเปาหมายภาคพื้น เรียกวา AC-130 (A = Attack) 
รุนติดตั้งอุปกรณทําสงครามอิเลคทรอนิกส เรียกวา EC-130E, EC-130H  

(E = Electronics Warfare)    
รุนติดตั้งอุปกรณเติมเชื้อเพลงิทางอากาศ เรียกวา KC-130 (K = Tanker) 
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 คุณลักษณะเฉพาะของ C-130 HERCULES 

เครื่องยนต (4 เครื่องยนต) C-130A   4×Allison T-56-A-9 
    C-130B   4×Allison T-56-A-7 
    C-130D  4×Allison T-56-A-9 
    C-130E   4×Allison T-56-A-7A 
    C-130H  4×Allison T-56-A-15 
    C-130J, C-130J-30 4×Rolls Royce AE2100D3 
กําลังขับ/เครื่องยนต   Allison T-56-A-9 4,200 SHP 
    Allison T-56-A-7 4,200 SHP 
    Allison T-56-A-15 4,591 SHP 
    Rolls Royce AE2100D3  4, 591 SHP 
ใบพัด    C-130A (3 Blades) Hamilton Standard 
       Electro-hydromatic 
    C-130B, D, E, H (4 Blades) Hamilton Standard 
       Electro-hydromatic 
    C-130J, C-130J-30 (6 Blades) Dowty R391 
ความยาวลาํตวั   C-130A, B, D, E, H, J 97 ft. 9 in. (29.3 m.) 
    C-130J-30  112 ft. 9 in. (34.69 m.) 
ความสงูลําตัว   all types  38 ft. 3 in. (11.4 m.) 
ความยาวปก   all types  132 ft. 7 in. (39.7 m.) 
ความเร็ว   C-130A, B, D, E, H 345 - 366 mph. 
    C-130J, C-130J-30 410 - 417 mph. 
เพดานบิน   all types  28,000 - 30,000 ft. 
Max. T/O Weight  C-130A, B, D, E, H, J 155,000 lbs. (69,750 kg.) 
    C-130J-30  164,000 lbs. (74,393 kg.) 
พิสัยทาํการบนิ   C-130A, B, D, E 1,838 miles (1,597 nm.) 
    C-130H  2,006 miles (1,743 nm.) 
    C-130J   2,729 miles (2,371 nm.) 
    C-130J-30  2,897 miles (2,517 nm.) 
ลูกเรือ    C-130A, B, D, E, H 5 (2 pilots, 1 navigator, 

1 flight engineer and 1 load master) 
    C-130J, C-130J-30 3 (2 pilots and 1 load master) 
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น้ําหนกับรรทกุ   C-130A, B, D, E 36,720 lbs. (16,656 kg.) 
    C-130H  35,220 lbs. (15,976 kg.) 
    C-130J   38,301 lbs. (17,373 kg.) 
    C-130J-30  38,812 lbs. (17,605 kg.) 
จํานวนผูโดยสาร   C-130A, B, D, E, H, J 92 Combat troops 
    C-130J-30  128 Combat troops 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 (คัดลอกและเรียบเรียงบทความจาก นิตยสาร “TANGO” ฉบับที ่126 และ 127, พ.ศ.๒๕๔๖) 
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F-16 A/B FIGHTING FALCON 
USAF designations: F-16 A and F-16 B 
 F-16 เปนเครื่องบินขับไลทีถ่ือกําเนิดจากโครงการจัดหาเครื่องบินขับไลน้ําหนักเบา (Light Weight 
Fighter: LWF) ของกองทัพอากาศสหรัฐ ฯ เมื่อวันที่ 28 กุมภาพันธ ป 1972 โดยมีบริษัทตางๆ เขารวม
โครงการเพื่อแขงขันจํานวน 5 บริษัท คือ General Dynamics, Northrop, Boeing, LTV Aerospace และ 
Lockheed      

ในวนัที ่13 เมษายน ป 1972 การแขงขันเหลือเพยีงบริษทั General Dynamics และ  
Northrop ที่ผานเกณฑการคัดเลือกใหสรางเครื่องบนิตนแบบของแตละบริษัทเพื่อทําการทดสอบและ
ประเมินคา โดยใหชื่อวา YF-16 และ YF-17 ตามลําดับ โดย ทอ.สหรัฐ ฯ ตองการเครื่องบิน 
ขับไลขนาดเล็ก ราคาถูก ซอมบํารุงงาย แตมีความออนตัวในการปฏิบัติภารกิจขับไลทางยทุธวธิีและโจมตี
เปาหมาย โดยใชเทคโนโลยสีมัยใหม (ในยุคนั้น) และตองแสดงบทบาทการปฏิบัติภารกิจดังกลาวไดอยางดี
เยี่ยม 
 การทดสอบเครื่องบินตนแบบ YF-16 มีรายละเอียด ดงันี้  

YF-16 ถูกสรางขึ้นดวยงบประมาณของโครงการ 37.9 ลานเหรียญสหรัฐ ถูกทดสอบ 
ประเมินคาภายในระยะเวลา 12 เดือน ข้ึนบินกวา 300 ชั่วโมง โดยอยูในการควบคุมของ USAF 
Aeronautical Systems Division’s Prototype Programs Office ณ Wright-Patterson AFB, Ohio ภายใต
การควบคุมของ Col Lyle W.Cameron โดย ทอ.สหรัฐ ฯ จาํเพาะเจาะจงวาเครื่องบนิตนแบบตองมี
ความกาวหนาภายใตงบประมาณการพฒันาและงบประมาณการผลิตที่วางแผนไว ดังนัน้ บริษทัคูแขงทัง้
สองตองพิจารณาวาทําอยางไรที่จะใชเทคโนโลยีข้ันกาวหนาเพื่อใหไดสมรรถนะสงูสดุภายใตงบประมาณที่ 
ทอ.สหรัฐ ฯ วางแผนไว โดย General Dynamics แผนแบบให YF-16 เปนเครื่องบนิขับไลที่ใชเทคโนโลยีข้ัน
กาวหนาติดตั้งกับเครื่องบนิที่มีรูปแบบเพรียวลม ขับเคลื่อนดวยเครื่องยนตที่ให thrust/weight ratio สูง การ
เลือกใชเครื่องยนตเดี่ยวทาํใหเครื่องบินมีน้าํหนักเบา ลดแรงตาน และเพิ่มสมรรถนะการบินในทกุๆ ดาน ทัง้
อัตราเรง อัตราไต และการบินผาดแผลง จากการทดสอบเครื่องบินจาํลองในอุโมงคลมทําใหสามารถพัฒนา
สวนประกอบรูปแบบใหมที่สําคัญๆ ดังนี ้

-   wing leading-edge and forebody strakes (สวนโคนปกที่ติดกับลําตัว) เพื่อควบคุม vortex 
ชายหนาปก (สังเกตวา ขณะ F-16 เลี้ยวดวยแรง G สูง จะเกิดการไหลวนของกระแสอากาศและไอน้ําที่
บริเวณนี้เสมอ นับเปนโครงสรางที่รับแรงทางอากาศพลศาสตรมากพอสมควร)    
 -   Speed Brake ติดตั้งเปนสวนเดียวกับโครงสราง บริเวณดานขาง ซาย-ขวา ของทอทาย 
 -   ระบบบังคบัการบินแบบ Fly-by-Wire (รายละเอียด หนา 81)  

- รูปแบบการติดตั้งชิ้นสวนตางๆ เขากับลําตัวอยางกลมกลืน  
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 -   การออกแบบโครงสราง และการจัดวางพื้นที่ภายในลาํตัว ใหรองรับเครื่องยนต Turbofan  
แบบใหมได (P&W F100) โครงสรางของ F-16 ถูกออกแบบใหรองรับแรง g จากการบินผาดแผลงไดถึง 9g  
 -   การประกอบติดตั้งและการถอดเปลี่ยนโครงสรางที่งาย ไมยุงยาก   

-   high-g cockpit และ variable-geometry engine air intake  
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Thinking Box: 
Fly-by-Wire 

Fly-by-wire is a means of aircraft control that uses electronic circuits to send inputs 
from the pilot to the motors that move the various flight controls on the aircraft. There are 
no direct hydraulic or mechanical linkages between the pilot and the flight controls. Digital 
fly-by-wire uses an electronic flight control system coupled with a digital computer to 
replace conventional mechanical flight controls. 

 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
NASA used an F-8C for its Digital Fly-by-Wire Program-the first digital fly-by-wire 

aircraft to operate without a mechanical backup system. This photo shows the Apollo 
hardware jammed into the F-8C. The computer is partially visible in the avionics bay. 

   (from www.dfrc.nasa.gov/gallery/photo/index.html) 
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 รูปที่ 1   YF-16 เครื่องตนแบบจากโรงงานผลิต บริษทั General Dynamics 

เครื่องบินตนแบบ YF-16 จํานวน 2 เครื่องออกจากโรงงานผลิต ณ Fort Worth, Texas,  
ในวนัที ่13 ธันวาคม ป 1973 และถูกขนสงไปยัง Edwards AFB., California โดยเครื่องบินขนสงขนาดใหญ 
C-5 ทําการบนิครั้งแรก (นอกตาราง) ในวนัที ่20 มกราคม ป 1974 และบินอยางเปนทางการในวนัที ่2 
กุมภาพนัธ ป 1974 จากนัน้อีกสามวัน ไดรับการบันทึกสถิติการบินที่ Mach 1 และในเดือนตอมา (วันที ่11 
มีนาคม) เครื่องบินสามารถบินระดับที่ระยะสูงกวา 40,000 ฟต ดวยความเร็ว Mach 2  
 ตลอดระยะเวลากวา 11 เดือนในการบินทดสอบและประเมินคา YF-16 ทําการบินตอสูทางอากาศ 
(air combat maneuvering) กับ YF-17 และเครื่องบินขบัไลหลักเกือบทุกแบบของ ทอ.สหรัฐ ฯ โดย YF-16 
สามารถทําความเร็วไดมากกวา Mach 2 ที่ความสูงกวา 60,000 ฟต บินผาดแผลงไดกวา 9g ทดสอบยิง
อาวุธนําวิธีอากาศสูอากาศแบบ AIM-9 Sidewinder ไป 7 คร้ัง ยิงปนกลอากาศขนาด 20 mm. ทิ้งระเบิด 
MK-84 ไป 10 คร้ัง ทําการบนิเปนระยะเวลา 4 ชั่วโมง 25 นาที โดยการเติมเชื้อเพลิงกลางอากาศ จากการ
บินทดสอบกวา 330 เที่ยวบนิ 417 ชั่วโมง เปนการบินความเร็วเหนือเสยีงกวา 13.25 ชั่วโมง เครื่องบินแสดง
สมรรถนะอนัยอดเยี่ยมเหนอืกวาที่วิศวกรไดแผนแบบไว  
 วันที่ 11 กันยายน ป 1974 กระทรวงกลาโหมสหรัฐ ฯ แจงวา การประกาศผูชนะเลิศการแขงขันของ
โครงการ Air Combat Fighter จะมีข้ึนในเดือนมกราคม ป 1975 เมื่อถงึเวลานัน้ เลขานุการของ ทอ.สหรัฐ ฯ 
ไดประกาศให YF-16 เปนผูชนะเลิศ และไดรับสิทธิใหมกีารพัฒนาทางดานวิศวกรรมตอไป โดยใหเครื่องบิน
มีขีดความสามารถในการทาํการรบทางอากาศ การโจมตีภาคพื้น และตองสามารถปฏิบัติการไดทุกกาล
อากาศ (all-weather fighter) โดยการติดตั้งเรดาร และเครื่องชวยเดนิอากาศที่ทนัสมัย งบประมาณถูก
แบงเปน 2 สวนคือ บริษทั General Dynamics ($417.9 million) สําหรับพัฒนาเครื่องบิน และ บริษัท Pratt 
& Whitney ($55.5 million) สําหรับพฒันาเครื่องยนต Turbofan แบบ F100 โดยกําหนดให F-16 A เปน
เครื่องบินขับไลที่นัง่เดี่ยว และ F-16 B เปนเครื่องบินขับไลสองที่นัง่ตามกัน มีขีดความสามารถเปนทั้ง
เครื่องบินฝกและขับไลเหมือน F-16 A 
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วันที่ 9 พฤษภาคม ป 1975 ทอ.สหรัฐ ฯ ประกาศใหบริษทั Marconi-Elliott Avionic System เปนผู
ติดตั้งระบบ HUD (Head-Up-Display) ใหกับ F-16 จุดเดนของระบบนี้ (รูจักกันในนาม HUD Sight) คือ 
“snapshoot” air-to-air gunsight display ซึ่งเชื่อกันวาเปน combat- proven tracer line display แบบ
เดียวของโลก (ในขณะนั้น) ระบบจะแสดงภาพเสนทางสมมุติของสายกระสุนที่ถูกยิงออกไป (simulated 
trace of the path which the bullets will take if the weapon is fired) ซึ่งแสดงเปาหมายตรงหนาอยาง
ชัดเจน ทําใหการยิงมีความแมนยําสงูมากและยังประหยัดกระสุนอีกดวย 

 
 
 
 
 
 
 
 
 รูปที่ 2   F-16 A สังกัด ฝูง.๑๐๓ กองบิน ๑ ฯ เปน F-16 ชุดแรกที่ ทอ.ไทยไดรับมอบ 

 

 

 

 

 

 

 

 
 

รูปที่ 3   HUD (Head-Up-Display) แสดงการบินแบบ invert flight ของ F-16 C 

 วันที่ 7 มิถุนายน ป 1975 กลุมประเทศนาโตประกอบดวย เบลเยี่ยม เดนมารก เนเธอแลนด และ
นอรเวย ไดตัดสินใจเลือก F-16 เปนเครื่องบินขับไลหลัก เพื่อแทนที ่ F-104 “Star fighter” นับเปนประเทศ
ตางชาติชุดแรกที่จัดหา F-16 เขาประจําการ 
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 F-16 A/B Block 15 
ในเดือนพฤศจกิายน ป 1981 มีการทํา MSIP Stage 1 กับ F-16 A/B (MSIP: Multi  

Stage Improvement Program) เร่ิมต้ังแตรุน subblock 15Y ถึงรุน subblock 15AZ ซึ่งกอนหนานี้ปกวาๆ 
การปรับปรุงนีม้ีผลกับสายการผลิต F-16 C/D ซึ่งเปนการปรับปรุงเพื่อเพิ่มขีดความสามารถในการรบทาง
อากาศ และภารกิจ BVR (Beyond Visual Range: การยิงอาวุธนําวิถอีากาศสูอากาศนอกระยะสายตา)  
 หนึง่ในการปรบัปรุงหลัก คือการเพิม่ hardpoints 2 ตําแหนง (และเพิ่มความแข็งแรง) บริเวณคาง
ของชองรับอากาศเขา (air inlet duct) กําหนดใหเปน hardpoints 5L และ 5R (L = Left, R = Right) และ
เพื่อปรับการเลื่อนตําแหนงของจุดศูนยถวงเนื่องจากการติดตั้ง hardpoints เพิ่มเติม (และน้ําหนกัของ
อุปกรณที่ถูกนาํมาติดตั้ง) ดังกลาว ทาํใหตองขยายพืน้ทีข่อง horizontal stabilator ข้ึน 30% จากแพนหาง
ระดับเดิม เรียกแพนหางระดบัแบบใหมนีว้า “big tail” ซึ่งสรางเสถียรภาพที่ดีข้ึน และเพิ่มขีดความสามารถ
ในการควบคุมเมื่อเครื่องบินเริ่มสูญเสียการควบคุม เปลี่ยน lift-off rotation speeds และสรางเสถียรภาพ
ขณะบินที่มมุปะทะสงู 
 
 
 
 
 
 
 
  รูปที่ 4   “big tail” แพนหางระดับแบบใหมของ F-16 A/B Block15 OCU 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

  รูปที่ 4   USAF F-16 C ปลอย flare ขณะดึงเลี้ยวดวยแรง 9g 
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เรดารแบบ AN/APG-66 ทีต่ิดตั้งกับเครื่องบินรุน Block 15 เปนเรดารรุนแรกๆ ที่ม ีtrack-while-
scan mode สําหรับเพิ่มประสิทธิภาพการรบทางอากาศ และยังติดตัง้วทิยุแบบ Have Quick I secure 
UHF และอุปกรณอํานวยการยิงอาวุธนําวิถีแบบ AIM-7 Sparrow โครงสรางไดรับการเสริมความแข็งแรงให
สามารถรองรับน้ําหนกัที่เพิม่ข้ึนกวา 1,000 lbs จากการติดตั้งอาวุธบริเวณใตปกทัง้สองขาง และยังปรับปรุง
ความสะดวกสบายในหองนักบนิ โดยการปรับปรุงระบบปรับอากาศดวย 
 มีการผลิต F-16 A/B Block15 จํานวน 983 เครื่อง ในชวงระยะเวลา 14 ป ใน 3 สายการผลิต โดย 
F-16 Block15 เครื่องแรก (the first Block15 F-16 #80-0541, the 330th F-16 built) ออกจากโรงงานผลิต
เมื่อป 1982, เครื่องสุดทาย (the last Block15 F-16) ถูกสงมอบใหกับ ทอ.ไทย (F-16 สังกัดฝงู.๔๐๓ ฯ 
“Night Falcon”) ซึ่งเปนลูกคารายที ่11 ของ Block15 และ USAF Block15 รุนแรกๆ ที่ถกูผลิตในชวงป 
1987-1993 ก็ทยอยเขารับการปรับปรุงในโครงการ OCU 

 F-16 A/B Block15 OCU 
 โปรแกรม Block15 OCU เร่ิมข้ึนในป 1987 โดยการติดตั้งเครื่องยนต turbofan แบบ F100 
P&W220 ใหกบั F-16 A/B Block15 เครื่องบินเหลานี้ไดรับการเพิม่ความแข็งแรงของโครงสราง และติดตั้ง
จอภาพ HUD มุมกวาง แบบเดียวกับที่ติดตั้งกับ F-16 C/D และมีขีดความสามารถในการยงิอาวุธนําวิถี
ตอตานเรือผิวน้ําแบบ Penguin Mk.3 antishipping missile ของนอรเวย (NATO Codename AGM-119), 
AGM-65 “Maverick” และ AIM-120 “AMRAAM” มีการติดตั้ง radar altimeter, expanded computer 
capacity, data transfer unit, wild-angle HUD, AN/APX-101 IFF, Tracon AN/ALE-40 chaff/flare 
dispenser และ AN/ALQ-131 ECM pod การปรับปรุงดังกลาว เพิม่ max. T/O weights เปน 37,500 lbs 
(17,050 kg) โดยเครื่องบนิรุน Block15 OCU เครื่องแรก ถูกสงมอบในเดือนมกราคม ป 1988 และหลังจาก
นั้น เครื่องบนิรุน Block15 ที่เหลือทุกเครือ่งของ ทอ.สหรัฐ ฯ กเ็ขาโครงการ OCU 
 Structure & Avionics 
 F-16 Fighting Falcon รุนแรกๆ ไดรับการติดตั้งชุด avionics อันประกอบดวยเรดารควบคุมการยงิ
แบบ Westinghouse AN/APG-66 pulse-doppler, a single-kearfott SKN-2400 INS, UHV/VHF comms 
suites, ILS, TACAN, a Dalmo Victor AN/ALR-69 RWR, GEC Marconic Avionics HUD และ Sperry 
center air data computer ในชวงแรกๆ นัน้ F-16 A/B ติดตั้งเครื่องยนต turbofan แบบ F100 P&W200 ให
แรงขับสถิตย 12,240 lbs, 14,670 lbs ที่รอบ military และ 23,830 lbs เมื่อใชสันดาปทาย เกาอี้ดดีตัวเปน
แบบ ACES II 
 ตอมา ไดมีการติดตั้ง avionics packs ทีท่นัสมัยขึน้ ประกอบดวย upgraded  
AN/APG-66 radar sets, AN/ALR-74 RWR และเปลี่ยนเครื่องยนตเปนแบบ F100 P&W220 ที่ม ีdigital 
control interface 
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 Modification & Upgrades 
- ระหวางปลายป 1987 ถึงปลายป 1993 มี F-16 A/B Block10 สังกัด ทอ.สหรัฐ ฯ บางเครื่อง และ

เครื่องบินรุน Block15 รุนแรกๆ จากสายการผลิต ทยอยเขารับการปรับปรุงในโครงการ OCU แบบ
มาตรฐาน  

- ระหวางป 1991-1995 เครื่องยนตแบบ F100 P&W200 ที่ติดตั้งกับ F-16 รุนแรกๆ ไดรับการพัฒนา
เปนแบบ F100 P&W220E รุนมาตรฐาน ซึ่งเพิม่ประสิทธิภาพ และอายุการใชงาน 

- ตั้งแตป 1994 มีการติดตั้ง TERPROM (Terrain Profile Matching) Software ของบริษัท British 
Aerospace System & Equipment กับ F-16 สังกัดกองกําลังปองกนัชาติทางอากาศ (Air National 
Guard: ANG) และ Air Force Reserve (AFRES) ซึ่งเปน software แจงเตือนการบนิชนภูมิ
ประเทศ  

- ในเดือนตุลาคม ป 1986 ทอ.สหรัฐ ฯ วางแผนให F-16 A ที่ยังประจําการอยู เขารับการปรับปรุงเปน
เครื่องบินปองกันภัยทางอากาศ หรือ F-16 A/B ADF (Air Defense Fighter) สังกดักองกําลงั
ปองกันชาตทิางอากาศ (Air National Guard: ANG) 

- ส่ีชาติแรกในภูมิภาคยุโรป (ประกอบดวย นอรเวย เดนมารก เบลเยี่ยม และเนเธอแลนด) ที่จัดหา F-
16 เขาประจําการ สง F-16 A/B ของประเทศตนเขารับการปรับปรุงในโครการ OCU และมีประเทศ
อ่ืนๆ ทยอยสง F-16 ของประเทศตนเขารับการปรับปรุงเชนเดียวกนั 

- นอกเหนือจากการปรับปรุง F-16 ของประเทศสหรัฐ ฯ แลว ยงัมีประเทศอิสราเอล และสิงคโปร ที่
เสนอโครงการปรับปรุงเพื่อเพิ่มขีดความสามารถของ F-16 รุนแรกๆ ทีแ่ตละประเทศมีประจําการ มี
ชื่อเรียกโครงการวา “ACE” (Avionics Capabilities Enhancement) และ ”Falcon One” 
ตามลําดับ อยางไรก็ตาม ยงัไมมีลูกคาสําหรับโครงการดังกลาว 
ตั้งแตป 1988 ทุกประเทศที่จดัหา F-16 แบบ FMS จะไดรับ F-16 ที่มีคณุลักษณะเดนแบบ 

เดียวกับ F-16 C/D ประกอบดวย RLG (Ring Laser Gyro) /INS, AN/ALR-69 RWR, เครื่องยนตรุน F100 
P&W220 และขีดความสามารถในการยิงอาวุธนําวิถีอากาศสูอากาศแบบ AIM-9P-4 Sidewinder  

   Specifications 
Engine:     One Pratt & Whitney F100-PW-200 turbofan  

     rated at 12,240 lb.s.t. dry 
        14,670 lb.s.t. full military 

                    and 23,830 lb.s.t. with afterburning. 
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Maximum speed: Mach 2.05 at 40,000 feet. 
    Service ceiling 55,000 feet.  
    Maximum range 2400 miles.  
    Initial climb rate 62,000 feet per minute. 

Dimensions:      wingspan 32 feet 9 1/2 inches 
    length 49 feet 3 1/2 inches 
    height 16 feet 8 1/2 inches 
    wing area 300 square feet. 

Weights:      16,285 pounds empty 
    25,281 pounds combat 
    37,500 pounds maximum takeoff. 

F-16 A/B ADF 
 History 

ในเดือนตุลาคม ป 1986 ทอ.สหรัฐ ฯ ประกาศวา จะนาํ F-16 A/B Block15 ที่ยงัประจําการอยูเขา
โครงการดัดแปลงใหเปนเครื่องบินขับไลปองกันภัยทางอากาศ หรือ F-16 A/B ADF (Air Defense Fighter) 
สําหรับ Air National Guard ในภารกิจขับไลสกัดกั้นปองกันดนิแดนอเมริกาเหนือ จากเครื่องบนิทิ้งระเบิด
ทางยทุธศาสตรและ cruise missile 

F-16 A ADF เครื่องแรกเสร็จส้ินการดัดแปลงในเดือนกุมภาพันธ ป 1989 ในขณะที่มกีารเซ็นต
สัญญาเพื่อติดตั้งชุด kits สําหรับดัดแปลง F-16 A/B จาํนวน 270 เครื่อง ณ Ogden Air Logistic Center 
(OO-ALC) มลรัฐ Utah โครงสรางของเครื่องบิน block15 ที่เขารับการดัดแปลง ไดรับการปรับปรุงเปนแบบ 
Block15 OCU รุนมาตรฐาน ซึง่โครงการทั้งสองดําเนินไปพรอมๆ กัน เครื่องบินขับไลที่เขารับการดัดแปลง 
ณ Ogden ALC ยังไดรับการติดตั้ง avionics ของรุน block15 OCU ดวย ทําให  F-16 A/B ADF ทั้งหมด มี
โครงสรางของรุน Block15 OCU โดย ADF เครื่องสุดทายออกจาก Ogden ALC ในป 1992 

Structure & Avionics 
การดัดแปลงปรับปรุง ประกอบดวยการติดตั้งวิทยุของ Bendix King (ปจจุบันเปน Allied Signal) 

แบบ AN/ARC-200 HF/SSB กับ Have Quick II Secure Speech Module และระบบ Teledyne/E 
Systems Mk.XII Advanced IFF (APX-109) เรดาร APG-66 ไดรับการปรับปรุงเปนแบบ -66A เพื่อเพิ่ม
ประสิทธิภาพในการมองลง-ยิงลง (look-down/shoot-down capabilities), เพิ่มการตรวจจับเปาหมาย
ขนาดเล็ก และไดรับการติดตั้ง CW (Continuous Wave) illumination สําหรับการยงิอาวธุนาํวถิีแบบ AIM-7 
Sparrow 
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มีการติดตั้งหลอดไฟสําหรบัพิสูจนฝายในเวลากลางคนื (night infrared spotlight) ขนาด 150,000 
แรงเทียน บริเวณดานขางสวนหัว (ขางใตและดานหนา cockpit) เพื่อพิสูจนฝายเครือ่งบินที่บินรุกลํ้านานฟา 
F-16 ADF สามารถติดตั้งถงัน้ํามนัภายนอกขนาด 600 US.gallon (2,271 ลิตร) และอาวุธนาํวิถีอากาศสู
อากาศนอกระยะสายตา (BVR missile) แบบ AIM-120 AMRAAM  

Modifications & Upgrades  
รูปลักษณภายนอกของ F-16 A/B ADF มีความโดดเดนกวา F-16 A/B แบบธรรมดาในหลายๆ 

ประการ ตัวอยางเชนสวนโปงนนูทีเ่ปนแถบคาดยาวตามแนวแกนของโคนแพนหางดิ่ง (long and thin 
horizontal bulges on the base of the vertical tail) เฉาะรุน A เทานั้น และเสาอากาศรูปใบมีดจํานวน 4 
ใบ (4 blades antenna, nicknamed “bird-slicer”) บริเวณสวนหนาของ canopy ซึ่งเปนสวนหนึ่งของ
ระบบ IFF 
 สวนโปงนูนบริเวณแพนหางดิ่งที่ดูแปลกตาจากรุนอื่นๆ เกิดจากการยายตําแหนงวิทยุแบบ Bendix-
king AN/ARC-200 high Frequency single-sideband ไปติดตั้งบริเวณชายหนาปกของ fin การยาย
ตําแหนงนีท้ําใหตองยายตําแหนงของ flight control accumulators ซึ่งเคยอยูแตละขางของ tail fin มาอยู
บริเวณโคนแพนหางดิง่แทน โดยจัดวางแบบอันหนึ่งซอนทับอีกอนัหนึ่งในแนวนอน สังเกตุวา F-16 B ADF 
จะไมมี advanced IFF และวิทยุแบบ Bendix HF ทาํใหไมมีสวนโปงนูนเหมือนรุน A 
 Production 
 F-16 A/B ADF ทั้งหมดใชโครงสรางพืน้ฐานของรุน Block15 OCU จากโครงสรางเครื่องบินที่เขารับ
การดัดแปลงจาํนวน 271 ชุด เปนรุน A จํานวน 246 ชุด และรุน B จํานวน 25 ชุด ระหวางป 1989 และ 
1992 ความแตกตางเล็กๆ นอยๆ ระหวางรุน A ละรุน B ไดอธิบายไวขางตน 
 สืบเนื่องจากการพังทลายของกําแพงเบอรลินในป 1989 และการเปดความสมัพนัธระหวางเยอรมนั
ตะวันตกและตะวันออก ทาํใหโปรแกรมการเตรียมพรอมของ F-16 ADF ไมเปนไปตามที่คาดหมายไว 
ถึงแมวาการดําเนนิการทุกอยางจะเสร็จสมบูรณ และเครื่องบินทั้งหมดถูกสงมอบใหกับ ANG แลว พวกมัน
กลับเปนเครื่องบินชุดแรกทีท่ะยอยถูกปลดประจําการเนื่องจากถกูแทนที่ดวนเครื่องบิน F-16 รุนใหมกวา 
และถูกเก็บรักษาไวที่ AMARC โดยอยูในการดูแลของ ทอ.สหรัฐ ฯ ในปจจุบนันี ้มี F-16 ADF เพยีง 2 ฝูงที่
ยังปฏิบัติการอยูในสังกัด ANG และกําลงัถูกแทนที่ดวย F-16 รุนใหมกวา 
 ดวยเหตุผลขางตน ทาํใหเครือ่งบินขับไลจํานวนมากเหลานี้มีราคาถูกกวาเครื่องบินใหม และเปน
เครื่องบินทีม่ีระบบอันทันสมยัสําหรับมิตรประเทศของสหรัฐ ฯ พวกมนัมีอายุโครงสรางทีน่อย ทาํใหเปน
ทางเลือกที่ดีสําหรับขายเพื่อเปนเครื่องบนิขับไลมือสอง จอรแดนเปนประเทศแรกที่จดัหา F-16 ADF เขา
ประจําการ เปนรุน A จํานวน 12 เครื่อง และรุน B จํานวน 4 เครื่อง ภายใตโครงการ Peace Falcon ในป 
1997, ประเทศไทยไดจัดหาเขาประจาํการ เปนรุน A จํานวน 15 เครื่อง และรุน B จํานวน 1 เครื่อง ภายใต
โครงการ Peace Naresuan IV ในป 2001 และประเทศอิตาลีไดจัดหาเขาประจําการ เปนรุน A จํานวน 26 
เครื่อง และรุน B จํานวน 4 เครื่อง ภายใตโครงการ Peace Caesar ระยะเวลาจัดหา 5 ป (โครงการตอเนื่อง 
10 ป) 
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    Specifications 
Engine:   One Pratt & Whitney F100-PW-220 turbofan 

    rated at 14,590 lb.s.t. dry  
             and 23,770 lb.s.t. with afterburning. 

Maximum speed:  Mach 2.05 at 40,000 feet.  
Service ceiling 55,000 feet.  
Maximum range 2400 miles.  
Initial climb rate 62,000 feet per minute. 

Dimensions:   wingspan 32 feet 9 1/2 inches 
length 49 feet 3 1/2 inches 
height 16 feet 8 1/2 inches 
wing area 300 square feet. 

Weights:   16,285 pounds empty 
25,281 pounds combat 
37,500 pounds maximum takeoff. 

โครงการจัดหาเครื่องบินขับไล F-16 A/B ของกองทัพอากาศไทย 
Peace Naresuan I Program 

 ในเดือนเมษายน ป 1985 รัฐบาลไทยยื่นขอเสนอตอรัฐบาลสหรัฐ ฯ เพื่อจัดซื้อเครื่องบินขับไลแบบ 
F-16 จํานวน 12 เครื่อง โดยกระทรวงกลาโหมสหรัฐ ฯ (ในขณะนัน้) เห็นวา ควรอนมุัติใหประเทศไทย
สามารถจัดซื้อเครื่องบินขับไลรุน F-16/79 ได (F-16/79 ตือ F-16 ที่ติดตั้งเครื่องยนตรุน J79) อยางไรก็ตาม 
ในเดือนกรกฎาคม ป 1987 มีการอนมุัติให ทอ.ไทยสามารถสั่งซื้อ F-16 ที่ติดตั้งเครื่องยนต turbofan ตระกูล 
F100 ได โดยมีการเซน็ตสัญญาในเดือนธันวาคมของปเดียวกนั ดวยการจัดหาแบบ FMS (Foreign Military 
Sales) ตามโครงการ Peace Naresuan I (ตั้งชื่อตามสมเด็จพระนเรศวรมหาราชของชาติไทย) เปน
เครื่องบินขับไล F-16 A ที่นัง่เดี่ยว จํานวน 8 เครื่อง และ F-16 B สองทีน่ั่งตามกนั จาํนวน 4 เครื่อง เครื่องบิน
ทั้งหมดเปนรุน Block 15 OCU   
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Peace Naresuan II Program 

 สืบเนื่องจากการเซ็นตสัญญาจัดซื้อครั้งแรก ทอ.ไทยมีความตองการจดัหา F-16 เพิม่เติม จงึได
เจรจากับรัฐบาลสหรัฐ ฯ และทําสัญญาจดัซื้อเพิ่มเติม ตามโครงการ Peace Naresuan II ในชวงปลาย 
ยุคป 80 เปน F-16 A Block 15 OCU จํานวน 4 เครื่อง เครื่องบินทัง้สองโครงการแรกเขาประจําการสังกัด
ฝูง.๑๐๓ กองบิน ๑ ฯ นามเรียกขาน “Lightning” หรือ “สายฟา” 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 5   ฉลองครบรอบ 15 ป และ 40,000 ชั่วโมงบนิ ของ F-16 A/B “Lightning”ฝูง.๑๐๓ กองบนิ ๑ ฯ 
  Peace Naresuan III Program 

 ในเดือนกนัยายน ป 1995 ทอ.ไทยไดรับมอบ F-16 เครื่องแรก สังกัดฝูง.๔๐๓ กองบิน ๔ ฯ  
ซึ่งเปนรุน Block 15 OCU ฝูงที่สองของ ทอ.ไทย เปนเครื่องบินขับไล F-16 A ที่นั่งเดี่ยว จาํนวน 12 เครื่อง 
และ F-16 B สองทีน่ั่งตามกัน จํานวน 6 เครื่อง โดย F-16 จํานวน 6 เครื่องสุดทายที่ ทอ.ไทยไดรับมอบ  
เปน F-16 A/B Block 15 OCU ชุดสุดทายจากสายการผลิต ณ โรงงานของ Lockheed Martin โดยรุน 
Block 15 OCU เปนรุนที่มีสายการผลิตยาวนานกวา 14 ป เปนจาํนวนทั้งหมด 983 เครื่อง นับเปนล็อต 
การผลิตที่ใหญมากๆ ล็อตหนึง่  
 
 
 
 
 
 

    รูปที ่6   “Night Falcon” F-16 A สังกัดฝูง.๔๐๓ กองบิน ๔ ฯ นามเรียกขาน “COBRA” 
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Peace Naresuan IV Program 

 ในเดือนมนีาคม ป 1999 รัฐบาลสหรัฐ ฯ ไดประกาศวามโีครงการทีจ่ะขายเครื่องบินขับไล F-16 ที่ใช
งานแลวและถกูเก็บรักษาไวใหกับประเทศพันธมิตร ตรงกับชวงที ่ทอ.ไทยมีแผนการจัดหาเครื่องบนิขับไลรุน
ใหมเพื่อทดแทนเครื่องบนิทีใ่กลจะปลดประจําการ ในเดือนพฤษภาคม ป 2001 รัฐบาลสหรัฐ ฯ ไดรับ
เครื่องบินขับไล/โจมตีแบบ F/A-18 C/D”HORNET” ซึ่งประเทศไทยไดดําเนินการจดัหา แตไมสามารถจาย
เงินงวดที่เหลอืได เนื่องจากวิกฤติการณทางเศรษฐกิจ และความผนัผวนของคาเงนิบาทในขณะนัน้  
 ประธานาธิบดี Bill Clinton ของสหรัฐ ฯ แจงใหนายชวน หลีกภัย นายกรัฐมนตรีของประเทศไทยได
ทราบวา รัฐบาลสหรัฐ ฯ จะดําเนนิการกับสัญญาจัดซื้อ F/A-18 C/D ที่ประเทศไทยไมสามารถดาํเนินการตอ
ได และไมสามารถคืนเงนิงวดแรกจํานวน 74.5 ลานเหรียญสหรัฐ ฯ ทีรั่ฐบาลไทยจายไปแลว แตเสนอ
ทางเลือกใหกบัรัฐบาลไทยวา หากยังตองการที่จะจัดซื้อ F/A-18 C/D ใหมจํานวน 8 เครื่อง ตองจายเงนิเพิม่
จํานวน 317 ลานเหรียญสหรัฐ ฯ หรือเปลีย่นไปจัดซื้อเครื่องบินขับไลมอืสองแบบ F-16 A/B ADF จํานวน 1 
ฝูง โดยจายเงนิเพิม่ (เพียง) 250 ลานเหรียญสหรัฐ ฯ  
 
 
 
 
 
 
 
 

          รูปที่ 7   “STARFIRE” F-16 A สังกัดฝูง.๑๐๒ กองบนิ ๑ ฯ “Home of the Tiger” 
       บินหมูสองเหนือนานฟาอําเภอเมือง จงัหวัดนครราชสีมา 

 ดังนัน้ ในวนัที ่14 กรกฎาคม ป 2001 รัฐบาลไทยจงึไดตัดสินใจเลือกจดัซื้อเครื่องบินขับไลมือสอง 
F-16 A/B ADF (เปนรุน A จํานวน 15 เครื่อง รุน B จํานวน 1 เครื่อง) นับเปน F-16 ฝูงที่สามของ ทอ.ไทย 
เครื่องบินทัง้หมดถูกทยอยสงมอบใหประเทศไทยในเดือนสิงหาคม และตุลาคมในปตอมา จาํนวนที่เหลือถูก
สงมอบในเดือนกรกฎาคม ป 2003 และยังไดรับโครงสราง F-16 A Block 10 OCU อีกจํานวน 2 เครื่อง เพื่อ
ใชเปน spare parts การจัดซื้อ F-16 A/B ADF คร้ังนี้ มนีักบนิและเจาหนาที่ของฝูงบิน F-16 ทอ.ไทย 
จํานวนหนึ่ง เขารวมการฝก RED FLAG  ณ Nellis AFB. มลรัฐ Nevada ประเทศสหรัฐ ฯ นับเปนการเขา
รวมการฝก RED FLAG คร้ังที่สองของ ทอ.ไทย 
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 ในวนัที ่18 พฤศจิกายน ป 2004 ทอ.ไทยประกาศวาจะไดรับมอบ F-16 A/B ของ ทอ.สิงคโปร 
จํานวน 7 เครื่อง (รุน A จํานวน 3 เครื่อง และรุน B จํานวน 4 เครื่อง) การสงมอบมีข้ึนในเดือนมกราคม ป 
2005 โดยเปนขอตกลงระหวางรัฐบาลของทั้งสองประเทศ (MOU: Memorandum of Understanding) ที่ 
ทอ.สิงคโปรจะมอบ F-16 จํานวนหนึง่ใหกบั ทอ.ไทย แลกกับการขอใชพื้นที่การฝกสนามบนิกองบนิ ๒๓ 
จังหวัดอุดรธานี ในบางชวงของแตละป เปนระยะเวลาทั้งหมด 15 ป โดยสัญญาฉบับนี้นับเปนความรวมมือ
ทางการทหาร และเปนการกระชับความสมัพันธอันดีระหวางรัฐบาลของทัง้สองประเทศ 
 Future Orders 
        ในเดือนมถิุนายน ป 2005 ผบ.ทอ.ประกาศวา ทอ.ไทยกาํลังพิจารณาจัดหาเครื่องบนิขับไลแบบใหม 
เพื่อทดแทนเครื่องบิน F-5 และ OV-10 ที่ทยอยปลดประจําการเนื่องจากอายุการใชงาน และเพื่อรักษา
สถานภาพความพรอมรบของกองทัพอากาศ ในขณะที่ ทอ.ไทยม ี F-16 ประจําการอยูจํานวนมาก ทาํให F-
16 รุนใหมอาจเปนทางเลือกที่ดีของ ทอ.ไทย เนื่องจาก ทอ.ไทยมีประสบการณการใชงาน การซอมบํารุง 
และการสงกาํลังบํารุงกับเครื่องบินแบบนีเ้ปนระยะเวลาอันยาวนาน แต ณ ปจจุบัน (พ.ย.2005) ก็ยังไมมี
การดําเนินการใดๆอยางเปนทางการ 
 
 
 

 

 

 

 

 

Program Model Block Qty. Serials Delivered 

Modification and Armament of Thai’s F-16 Fleets  

- อาวุธนําวิถีอากาศสูอากาศหลักคือ AIM-9 Sidewinder 
- ในป 1995 ทอ.ไดรับอาวุธนาํวิถีอากาศสูอากาศระยะใกล แบบ Python 3 จํานวนหนึ่ง 
- ในป 2003 ทอ.ไดรับอาวุธนาํวิถีอากาศสูอากาศระยะกลาง แบบ AIM-120 AMRAAM  

(ติดตั้งกับ F-16 A/B ADF ฝูง.๑๐๒ ฯ เทานั้น) 
- ในบทบาทการโจมตีภาคพืน้ F-16 สามารถติดตั้งระเบิดแบบ Mk.82 และ Mk.84 และ 

จรวดนําวิถีแบบ AGM-65 Maverick 
 
 

Peace Naresuan I F-16A Block 15OCU 8 10305/10312 1988 

F-16B Block 15OCU 4 10301/10304 1988 

Peace Naresuan II F-16A Block 15OCU 6 10313/10318 1990-1991 

Peace Naresuan III F-16A Block 15OCU 12 40307/40318 1995-1996 

F-16B Block 15OCU 6 40301/40306 1995 

F-16A Block 15ADF 15 10202/10216 2002-2003 Peace Naresuan IV 

F-16B Block 15ADF 1 10201 2002 

F-16A Block 10OCU 2 ? 2002 

F-16A Block 15OCU 3 10323/10325 Singapore donation 2005 

F-16B Block 15OCU 4 10319/10322 2005 

RTAF Inventory 
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- F-16 A/B  ฝูง.๔๐๓ ฯ ไดรับการติดตั้ง Atlis II targeting pod และ Rubis navigation 
pod เชื่อมตอการทาํงานกับระเบิดนําวิถีแบบ GBU-10 และ GBU-12 precision guided 
munitions ทําใหมีขีดความสามารถในการโจมตีเวลากลางคืนได ดงันั้น F-16 ฝูงนีจ้ึงม ี
ฉายาวา “Night Falcon” หรือ”เหยี่ยวราตรี”    
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
  
 
           รูปที่ 8   F-16 B “Night Falcon” 403 TFS. taking Off with full After Burner.  
 
  
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  

 รูปที่ 9   “Bird Slicer” บริเวณสวนหนาฝาครอบหองนกับิน เปนสวนหนึ่งของ AIFF  
(Advanced Identification Friend or Foe) ของ F-16 A/B ADF 
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 รูปที่ 10   สวนโปงนนูบริเวณโคนแพนหางดิ่งของ F-16 A/B ADF บรรจุ Horizontal Stabilizer 

   Accumulators ซึ่งวางซอนกนั แตกตางกับ F-16 รุนอื่นๆ 
 
 
 
 
                

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 รูปที่ 11   F-16 A/B ADF เขารวมการฝก PITCH BLACK ณ ประเทศออสเตรเลีย 
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รูปที่ 12   แสดงกระแสอากาศอลวนบริเวณ wing leading-edge and forebody strakes 
   ขณะบินดวยแรง g สูง 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
รูปที่ 13   F-16 B สองเครื่อง (ติดเครื่องหมาย ทอ.สหรัฐ ฯ) ข้ึนบินทดสอบกอนสงมอบ 

  ให ทอ.ไทย ตามโครงการ Peace Naresuan III  บริเวณแพนหางดิง่มี 
  สัญลักษณ งจูงอาง (King Cobra) ซึ่งเปนสัญลักษณของฝูงบนิขับไล 
  ทางยทุธวธิี ๔๐๓ กองบนิ ๔ จังหวัดนครสวรรค  

 
 
 
(บทความและภาพประกอบ จาก www.f-16.net : ร.ท.อิศระ ฯ แปล/เรียบเรียง ) 
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   Thinking Box: 
  จอภาพมองตรงหนา HUD (Head Up Display) บอกขอมูลอะไรบาง ?  
 
 

1 

2 

3 

4 

5 

6 

7 

8 

9 

10 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

1. Airspeed Indicator แสดงความเรว็เปน Knots 
2. Altimeter แสดงความสงูเปน feet (AGL = Above Ground Level) 
3. Attitude Indicator หรือ Pitch Ladder แสดงทาทางการบินเปนองศา 
4. Heading Indicator แสดงทศิทางเปนองศา 
5. FPM (Flight Path Marker) แสดงเสนทางการบิน 
6. สถานภาพการเดินอากาศ และอาวุธที่ใชในปจจุบนั 
7. ขอมูลเปาหมายที่เราเขาโจมตี 
8. เปาหมายที่อยูในระยะยงิของปนกลอากาศ 
9. Gun Cross และ “snapshoot” air-to-air gunsight display  
10. ขํอมูลการบิน (M = Mach, G = Load-meter, α = มุมปะทะ และ F = Remaining Fuel) 

จากภาพ HUD ขางตน แสดงใหเห็นวา F-22 บินที่ความเร็ว 179 Knots หรือ Mach 0.4 ความสงู  
19,520 ฟุตเหนือระดับน้าํทะเล หรือ 17,670 ฟุตเหนือภูมิประเทศ ทิศทาง 056 เอียงปกขวาประมาณ 30 องศา  
ที่มุมปะทะ 5.4 องศาจากแนวระดับ (ดูจาก FPM) แรงกระทํา 0.4G เหลือเชื้อเพลงิ 17,700 lbs กาํลังบนิตาม
เสนทางเขาโจมตีเครื่องบินแบบ Antonov AN-72 นามเรียกขาน HOTEL1 ดวยปนกลอากาศแบบ M61A2 
MULTIBARREL CANNON (สถานภาพเหลือ 461 นดั) ซึ่งบนิอยูที่ความสูง 19,700 ฟุต ระยะหาง 0.12 nm.     
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   Thinking Box: 
  HUD (Head Up Display) แสดงสถานภาพเครื่องบนิ F-22 “Raptor” ขณะบินลงสนาม 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
จากภาพ HUD ขางตน F-22 บินลงสนาม ทางวิ่ง 09 ดวยเครื่องชวยเดินอากาศระบบ ILS 

ความสงู 70 ฟุตเหนือ terrain (ภูมิประเทศ) ความเรว็ 195 Knots ทิศทาง 090 ทําการแฟลลเพื่อลด
ความเร็วและดึงหัวขึน้ มุมปะทะ 5.5 องศา เครื่องวัดแสดง AOA Bracket, ILS Glide Slope Needle และ 
VOR/TACAN/ILS Chord Needle เพื่อการรอนลงสนามดวยมุมที่ถกูตองและปลอดภัย และทาํการ Hold 
หัว (Aerodynamics Brake) เพื่อลดความเรว็ สังเกตุวา Rudders ทั้งสองขาง ทอปรับทิศทางแรงขับ 
Elevator และ Flaps ทําหนาที่เปน Speed Brake รวมกัน       

 
 
 
 
 
 

 

VOR/TACAN/ILS Chord Needle 

ILS Glide Slope Needle 

AOA Bracket 
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