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การออกแบบและการหาค่าท่ีเหมาะสม
ทางอากาศพลศาสตร์ของจรวด DTI ขนาดเส้นผ่านศนูย์กลาง 

122 มิลลเิมตร ในย่านความเรว็เหนอืเสียง โดยใช้โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหล

วันชัย เจียจันทร์ 1* และ เอกพล ใบโพธิ์ 1

วันที่รับ 1 กันยายน 2565 วันที่แก้ไข 7 ตุลาคม 2565 วันตอบรับ 13 ตุลาคม 2565

บทคัดย่อ

	 งานวิจัยนี้มีวัตถุประสงค์เพื่อวิเคราะห์ค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์สถิตและพลวัตของจรวด 

DTI-2 ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ที่ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U โดยใช้โปรแกรม CFD และออกแบบ

หัวรบจรวด โดยใช้วิธีหาค่าที่เหมาะสมที่สุด Optimization Method เพื่อเพ่ิมสมรรถนะระยะยิงหวังผล 

ในย่านความเร็วเหนือเสียง (มัค 1.5-4) จากผลการวิเคราะห์และเปรียบเทียบค่าคุณลักษณะอากาศที่ได้จาก 

การค�ำนวณพบว่า ผลลัพธ์ของค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์ที่ได้จากการค�ำนวณโดยใช้โปรแกรม CFD และ 

การทดสอบอุโมงค์ลม มีความสอดคล้องใกล้เคียงกันคือ มีค่าความแตกต่างไม่เกิน 10 เปอร์เซ็นต์ ของค่า

คุณลักษณะอากาศพลศาสตร์สถิต และไม่เกิน 15 เปอร์เซ็นต์ ส�ำหรับค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์พลวัต 

ตลอดทุกค่าความเร็วที่ท�ำการศึกษา แสดงให้เห็นถึงความเชื่อถือได้ของค่าความถูกต้องของการวิเคราะห์ 

ค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์โดยใช้โปรแกรม CFD จากผลลัพธ์ออกแบบจรวดอากาศใหม่โดยใช้วิธี  

Optimization ควบคู่กับการใช้โปรแกรม CFD พบว่า ผลลัพธ์ที่ได้คือ รูปแบบหัวรบจรวดที่ออกแบบใหม ่

มีสัมประสิทธิ์แรงต้านที่ต�่ำกว่าเมื่อเปรียบเทียบกับจรวดที่น�ำมาศึกษาที่ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U ในขณะที ่

ยังคงไว้ซึ่งเสถียรภาพในการเคลื่อนท่ีผ่านอากาศ โดยมีค่าสัมประสิทธิ์แรงต้านรวมของหัวรบที่ออกแบบใหม่

โดยใช้กระบวนการหาค่าที่เหมาะสมมีค่าลดลง เฉลี่ยโดยประมาณ 6 เปอร์เซ็นต์ ดังนั้น จากผลลัพธ์การลดลง

ของค่าสัมประสิทธิ์แรงต้าน แสดงให้เห็นถึงความเป็นไปได้ของการเพิ่มสมรรถนะในระยะยิงหวังผลของจรวด 

ที่ออกแบบหัวรบใหม่ได้อย่างเป็นรูปธรรม
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Abstract

	 The purpose of this paper is to analyze the static and dynamic coefficients of  

the 122 mm DTI-2 rocket with MRV-U warhead by using Computational Fluid Dynamics (CFD). 

Optimization method is also employed to design the warhead of DTI-2 rocket for enhancing 

the range performance in supersonic regimes (Mach 1.5 - 4). The analysis results show that  

the static and dynamic coefficients are agreed well with the available wind tunnel data.  

They are within 10% and 15% for static and dynamic coefficients, respectively throughout  

the whole range of operating Mach number. For the optimization processes coupled  

with CFD simulation, the optimization result shows that the new warhead design provides  

lower drag results when compared with the benchmark MRV-U warhead, while remains  

statically and dynamically stable. The optimum design total drag is reduced about 6%.  

The reduced drag can be clearly representing the possibility of enhancing the range  

performance of the optimum design. 
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1.	 บทน�ำ
	 ตามนโยบายยุทธศาสตร์ชาติไทยรวมไปถึง 
ยุทธศาสตร ์กองทัพไทยท่ีมีนโยบายให ้พัฒนา
อุตสาหกรรมป้องกันประเทศเพื่อการพ่ึงพาตนเอง 
อย่างยั่งยืนโดยเน้นการเสริมสร้างนภานุภาพด้าน 
การพฒันาเทคโนโลยป้ีองกนัประเทศ การด�ำเนนิงาน
ด้านวิจัยและพัฒนาการผลิตอาวุธยุทโธปกรณ์เป็น
ส่วนหนึง่ในนโยบายทีส่นบัสนนุให้บรรลวุสิยัทศัน์ของ
กระทรวงกลาโหม โดยเน้นให้มีการด�ำเนินงานตาม
แผนอย่างต่อเนื่อง ซึ่งจุดประสงค์หลักในการวิจัย
และพัฒนาด้านอาวุธ ได้แก่ การออกแบบและสร้าง
รปูแบบอาวธุให้มีศกัยภาพสงูสดุเพือ่สนบัสนนุภารกจิ
ที่หลากหลายในทางทหาร 
	 โดยทั่วไปอาวุธยุทโธปกรณ์ส่วนใหญ่ท่ีใช้ใน
กองทัพไทยเป็นส่วนหน่ึงของวัตถุท่ีถูกออกแบบให้
เคลื่อนที่ในย่านความเร็วเหนือเสียง ยกตัวอย่างเช่น  
จรวด (Rocket) ลูกกระสุนปืนใหญ่ท่ีน�ำวิถีและ 
ไม่น�ำวิถี (Guided and Unguided Projectile) [1]  
เป็นต้น ซ่ึงในปัจจุบันจรวดน�ำวิถีและไม่น�ำวิถี  
ลูกกระสุนปืนใหญ่และปืนเล็กท่ีใช้ในภารกิจของ 
กองทัพไทยต้องพึ่งพาการน�ำเข้าจากต่างประเทศ 
ถึงแม้ว่าได้มีการผลิตเพื่อน�ำมาใช้เองภายในกองทัพ 
อาทิเช่น กระสุนปืนและจรวด เป็นต้น
	 งานวิจัยและพัฒนาด้านจรวดขนาดเส้นผ่าน
ศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร เพื่อใช้ในภารกิจโจมตี
แบบภาคพื้นสู่พื้น หรือ Surface to Surface เป็น
หน่ึงในตวัอย่างการวจัิยและพฒันาเทคโนโลยป้ีองกนั 
ประเทศทีเ่น้นการพ่ึงพาตวัเองอย่างย่ังยนื ซึง่ ณ ปัจจบัุน  
อยูใ่นขัน้ตอนการวิจยัและพฒันา รวมถงึการทดสอบ
ใช้งานโดยสถาบันเทคโนโลยีป้องกันประเทศ [2]  
ซึ่งจากงานวิจัยและพัฒนาเทคโนโลยีดังกล ่าว  
ยงัสามารถต่อยอดขยายผลเพือ่เพ่ิมประสทิธภิาพของ 
เทคโนโลยี โดยการพัฒนาออกแบบต่อยอดเพื่อเพิ่ม
สมรรถนะด้านระยะยิงหวังผลของจรวดที่มากขึ้น 
ซึ่งข้อมูลที่ได้จากการวิจัยพัฒนาในครั้งน้ีสามารถ

น�ำมาเป็นข้อมูลประกอบการพัฒนาจรวดต้นแบบ
ขนาดต่าง ๆ ของกองทัพ เพื่อรองรับการสนับสนุน
ในภารกิจระดับยุทธวิธีและยุทธการต่อไป
	 งานวิจัยที่เกี่ยวข้องกับการวิจัยและพัฒนา
ออกแบบรูปแบบของกระสุนและจรวดในการเพิ่ม
ระยะยิงและระยะยิงหวังผลนั้น มีแนวคิดมาจาก 
การออกแบบเพื่อลดแรงต้านทานอากาศซึ่งเป็น
กุญแจส�ำคัญของการเพิ่มประสิทธิภาพอาวุธ
ยุทโธปกรณ์ โดยวิธีการเปล่ียนลักษณะรูปทรงหรือ
ตดิตัง้อปุกรณ์ให้มสีมัประสทิธิค์วามต้านทานอากาศ
ลดลง จากการศึกษางานวิจัยที่เกี่ยวข้องกับการเพิ่ม
ประสิทธิภาพของยุทโธปกรณ์เหล่านี้มีหลายวิธีการ 
เช่น การประยุกต์ใช้วิธีการหาค่าท่ีเหมาะสมที่สุด  
(Optimization Method) โดยงานวิจัยของ  
W. Jiajan และคณะ [4] ได้น�ำกระบวนการหาค่าทีด่ทีีส่ดุ  
มาออกแบบกระสุนปืนใหญ่ขนาด 155 มิลลิเมตร  
ให้มรีปูทรงทีม่แีรงต้านทานน้อยทีสุ่ด โดยใช้สมการจาก 
วธิ ีsemi-empirical method ในการหาแรงต้านของ
กระสุน ซึ่งเป็น Objective function โดยมีผลลัพธ์ 
ที่ได้คือสามารถลดแรงต้านทานได้เป็นนัยส�ำคัญถึง 
24 เปอร์เซ็นต์ อย่างไรก็ตาม ถึงแม้ว่าการหารูปทรง 
ที่ เหมาะสมที่ สุดจะสามารถให ้ค�ำตอบรูปทรง
ที่รวดเร็ว แต่กระบวนการค�ำนวณแรงต้านจาก 
semi-empirical มีข้อจ�ำกัดเรื่องความแม่นย�ำและ
ขนาดของรูปร่างกระสุนที่น�ำมาศึกษา ซึ่งตรงจุดนี้  
จึงสามารถปรับปรุงแก้ไขให้มีความแม่นย�ำขึ้นได ้
ในงานวิจัยนี้ 
	 ส� ำหรับงานวิ จั ยที่ เ กี่ ย วข ้ องกับจรวด  
A. Sumnu [3] ได้ใช้วิธี Optimization method  
ในรปูแบบของ Multi-objective Genetic Algorithm  
ผ่านโปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหล (CFD) 
ในการหารูปทรงจรวดที่มีค่าแรงต้านต�่ำสุดในย่าน 
ความเร็วเหนือเสียง โดยมีจรวดขนาดเส้นผ่าน 
ศนูย์กลาง 55 มลิลเิมตร แบบ N1G เป็นจรวดต้นแบบ 
เพื่อใช้ในกรณีศึกษา ผลลัพธ์ที่ได้คือสามารถเพิ่ม
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สมรรถนะในรปูแบบของอตัราส่วนแรงยกต่อแรงต้าน  
หรอืทีเ่รยีกว่า Aerodynamic efficiency ของจรวด 
ได้เป็นนัยส�ำคัญ ประมาณ 11-17 เปอร์เซ็นต์ 
อย่างไรกต็าม กระบวนการหาค่าทีเ่หมาะสมโดยผ่าน
โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหลนี้ยังมีข้อจ�ำกัด
ด้านเวลาและทรัพยากรในการค�ำนวณค่อนข้างสูง 
	 ส�ำหรับวิธีที่ได้รับความนิยมอีกรูปแบบหนึ่ง 
ในการออกแบบเพื่อลดแรงต้านคือการลดแรงต้าน 
จากส ่ วนท ้ าย  หรือที่ เรี ยกว ่ า  Base drag  
โดยการออกแบบรูปทรงของกระสุนในส่วนท้ายใหม่
ให้มีความโค้งหรือส่วนเว้าลงไป เช่น งานวิจัยของ  
W. Jiajan และคณะ [5] และ J. DeSpirito [6]  
จากการศกึษาท�ำให้ทราบว่าการแก้ไขรปูทรงบรเิวณ
ส่วนหางของกระสุนน้ันสามารถลดแรงต้านทาน
ได้มากกว่า 5 เปอร์เซ็นต์ แต่ยังคงไว้ซ่ึงเสถียรภาพ
ในการเคลื่อนท่ีท�ำให้มีระยะยิงเพิ่มข้ึน ซ่ึงสามารถ 
น�ำมาเป็นแบบแผนและแนวทางในการออกแบบ 
ให้กระสุนมีแรงต้านทานลดลง อย่างไรก็ตาม ผลการ 
ออกแบบดังกล่าวยังไม่ได้มีกระบวนการทดสอบ 
ด้วยความเร็วเหนอืเสยีง ซ่ึงอาจท�ำให้ผลลพัธ์นัน้อาจจะ 
มีความคลาดเคลื่อน
	 ดงันัน้ จากวธิกีารออกแบบอาวธุยทุโธปกรณ์
ที่กล่าวมาในงานวิจัยที่เกี่ยวข้องในข้างต้น เพื่อเป็น 
การต่อยอดขยายผลงานวจิยัในการเพิม่ประสทิธภิาพ 
ของจรวดขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร  
ในย่านความเร็วเหนอืเสยีง ให้มรีะยะยงิหวงัผลมากขึน้  
รวมถึงเป็นการขยายองค์ความรู้ใหม่ในกระบวนการ
ออกแบบรูปทรงจรวดที่มีแรงต้านต�่ำ ในขณะที่
ยังคงไว้ซึ่งเสถียรภาพในการเคลื่อนท่ีตลอดย่าน 
การไหลความเร็วเหนือเสียงในงานวิจัยน้ี จึงเสนอ 
การประยกุต์ใช้วธิ ีOptimization method ในรปูแบบ  
Active Set Algorithm: Medium-Scale  
Optimization and Sequential Quadratic  
Programming (SQP) [7] โดยมสีมการเป้าหมาย คอื 
สมการการค�ำนวณสัมประสิทธ์ิแรงต้าน McCoy’s 

Semi-Empirical Method [8] เพื่อแก้ปัญหาด้าน
ระยะเวลาในการค�ำนวณและความแม่นย�ำในการ
ค�ำนวณแรงต้านได้อย่างถูกต้อง นอกเหนือจากนี้ 
ในงานวิจัยนี้จ�ำเป็นต้องศึกษาและวิเคราะห์หาค่า
คุณลักษณะอากาศพลศาสตร์สถิตและพลวัตของ 
จรวดขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร  
ในย่านความเร็วเหนือเสียง โดยใช้โปรแกรม CFD  
เพือ่ให้ได้มาซึง่ฐานข้อมลูทีถู่กต้องและเป็นประโยชน์
ในการออกแบบจรวดใหม่ที่มีสมรรถนะสูงขึ้น

2.	 ขอบเขตการวิจัย
	 ในงานวิจัยนี้ ผู้วิจัยได้เลือกจรวด DTI-2 [2]  
ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ดังรูปที่ 1  
มาเป็นกรณีศึกษาในการหาค่าคุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์สถิตและพลวัต โดยใช้โปรแกรม CFD  
เนือ่งจากมฐีานข้อมูลค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์ 
ในย่านความเร็วเหนือเสียง ได้จากการทดลองใน
อุโมงค์ลม (Wind Tunnel Testing) ในเงื่อนไข 
การทดสอบตัง้แต่ มคั 1.5-4 เพือ่ใช้ในการเปรยีบเทยีบ 
กับผลลัพธ์ของโปรแกรม CFD นอกจากน้ียังใช้เป็น 
Benchmark model ในการออกแบบใหม่ เพื่อเพิ่ม 
ประสิทธภิาพในระยะยงิหวงัผลโดยใช้ Optimization  
method ซึ่งรูปร่างจรวดที่น�ำมาศึกษาประกอบด้วย  
3 ส่วนหลัก (ดังรูปที่ 1) ได้แก่ 1) ส่วนหัวรบ  
(Warhead) 2) ส่วนล�ำตัวและขับเคล่ือน (Rocket 
Motor) และ 3) ส่วนหาง (Tail and Fins) ซึ่งส่วน 
หัวรบในการศึกษาวิจัยครั้งนี้ได้เลือกหัวรบแบบ 
MRV-U ซ่ึงมีลักษณะรูปร่างผสมผสานระหว่าง 
Secant Ogive โปรไฟล์ ส�ำหรับล�ำตัวจรวดมีขนาด
เส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ความยาวตลอด
ทั้งล�ำตัวของจรวดเมื่อติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U  
มีความยาว 2.891 เมตร ดังรูปที่ 2 ยิ่งไปกว่านั้น  
จรวดประเภทนี้ใช้ส่วนหาง (Tail) เพื่อควบคุม
เสถียรภาพ (Fin-Stabilized Rocket) โดยลักษณะ
ของส่วนหางจะมีลักษณะหางโค้งหรือที่เรียกว่า 
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Wrapped Around Fins โดยชุดหางสามารถ 
กางออกได้แบบอัตโนมัติ (Folding Fins) หลังจาก
ท�ำการปล่อยยิง ดังรูปที่ 3

รูปที่ 1	รูปร่างลักษณะของจรวด DTI-2 ขนาดเส้นผ่าน
ศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ที่บรรจุหัวรบ MRV-U

รูปที่ 2	ขนาดรูปร่างของของจรวด DTI-2 ขนาดเส้นผ่าน
ศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ที่บรรจุหัวรบ MRV-U 
(หน่วยเป็น มิลลิเมตร)

รูปที่ 3	ลักษณะด้านท้ายล�ำตัวของรูปร่างลักษณะของจรวด 
DTI-2 ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร ที่มี
หางโค้ง หรือ Wrapped around Fin (หน่วยเป็น 
มิลลิเมตร)

	 จากข้อมลูอ้างองิ การทดลองการยงิของจรวด 
DTI-2 [2] พบว่าจรวดมีระยะยิงหวังผลประมาณ 
40,000 เมตร หรือ 40 กิโลเมตร และมีความเร็ว
ปล่อยยงิคอื มคั 2.2 และมคีวามเรว็อยูใ่นช่วง มคั 0.7  
ถึง มัค 3.3 ซึ่งการยิงในระยะแรกความเร็วของจรวด 
ยงัเป็นความเรว็เหนอืเสยีงและเป็นความเร็วส่วนใหญ่ 
ในการเดนิทางถึงเป้าหมายของจรวด ซ่ึงช่วงความเรว็ 
ย่านน้ีก่อนเข้าสูย่่าน Transonic เป็นช่วงทีม่คีวามส�ำคญั 
ยิ่งต่อค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์ โดยเฉพาะ

อย่างยิ่งแรงต้านที่เกิดขึ้นกับตัวจรวด หากจรวดที่
ถกูปล่อยยงิในย่านความเร็วเหนอืเสยีงนีเ้กดิจากการ
ออกแบบเป็นอย่างดี จรวดสามารถลดแรงต้านได้ 
เป็นอย่างดต้ัีงแต่เมือ่เริม่ปล่อยยงิ ระยะยงิหวงัผลทีไ่ด้ 
จะเพิ่มขึ้นเป็นหลายเท่าตัว จึงเป็นเหตุผลส�ำคัญ 
ของการศึกษาวิจัยครั้งนี้ ซึ่งได้มีการก�ำหนดขอบเขต
การศึกษาอากาศพลศาสตร์ของจรวดไว้ในย่าน
ความเร็วเหนือเสียงเท่านั้น

3. วิธีการด�ำเนินงาน
3.1	 การวเิคราะห์หาค่าคณุลกัษณะอากาศพลศาสตร์ 
ของจรวดอากาศโดยใช้โปรแกรม CFD
	 ในงานวิจัยนี้ จรวดขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 
122 มิลลิเมตร จะถูกค�ำนวณเพื่อหาค่าคุณลักษณะ
อากาศพลศาสตร์สถติ และพลวตั (Static/Dynaimic  
coefficients) โดยใช้วิธีการค�ำนวณเชิงตัวเลข  
(Numerical Method) ในรูปแบบของ Finite  
Volume Method ซึ่งใช้โปรแกรม Ansys Fluent  
CFD [9] โปรแกรมนี้ใช้น�ำไปแก้สมการจ�ำลอง 
การไหลของกระแสอากาศแบบของเทอร์บูเลนท์ 
Reynolds Averaged Navier-Stokes Equation 
(RANS) ซึ่งเป็นการไหลในย่านความเร็วเหนือเสียง
และการไหลมีการอัดตัว (Compressible Flow) 
	 ในงานวิจัยน้ีค่าอากาศพลศาสตร์สถิตและ
พลวัตถูกค�ำนวณในการไหล 3 มิติ (3D-solver) 
เพื่อหาสัมประสิทธิ์แรงต้าน แรงยก และโมเมนต์
รอบจุดศูนย์ถ่วงของจรวดอากาศในมุมปะทะต่าง ๆ 
มากกว่านั้นผลกระทบของการหมุนรอบแกนล�ำตัว
ต่อค่าอากาศพลศาสตร์สถิตและพลวัตในรูปแบบ  
3 มิติ (effect of spinning motion) ยังพิจารณา 
ในงานวจิยันีด้้วยเช่นกัน โดยในงานวจัิยนีก้ารแพร่ของ 
อากาศถูกจัดรูปใหม่โดยใช้วิธีแบบ Roe’s upwind 
flux splitting method ค่าความแม่นย�ำแบบ second  
order accuracy และส่วน Viscous fluxes ใน
สมการ RANS ถูกจัดรูปใหม่โดยใช้วิธีแบบ central  
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difference method ท้ายท่ีสุดรูปแบบใหญ่ของ 
ทัง้ระบบสมการจะแก้ในรปูแบบของ Implicit Scheme  
ซึ่งมีข้อดีโดยไม่ต้องค�ำนึงถึงเสถียรภาพของการ
ค�ำนวณเชิงตัวเลข Unconditional stability เพื่อ 
แก้สมการทัง้ระบบ รปูแบบของเทอร์บเูลนท์ทีถ่กูเลอืก 
จะต้องให้มีความเหมาะสมกับรูปแบบการไหล เพื่อ
ความถูกต้องแม่นย�ำในการค�ำนวณหาค่าอากาศ 
พลศาสตร์ โดยเฉพาะในช้ันชิดผิวแบบเทอร์บูเลนท์  
turbulent boundary layer ซึ่งมีความซับซ้อน  
มากไปกว่านัน้ รูปแบบการไหลวนของอากาศทีเ่กดิข้ึน 
บนจรวด Circulation flow ที่ถูกต้องยังขึ้นอยู่กับ
การเลือกชนิดของรูปแบบของเทอร์บูเลนท์ด้วย 
	 ในงานวิจัยได้เลือกใช้รูปแบบเทอร์บูเลนท ์ 
(Turbulent Model) แบบ (SST) k-ω [10] 
เนื่องจากเทอร์บูเลนท์โมเดลนี้ได้รับการยอมรับจาก 
NASA ว่ามีความถูกต้องแม่นย�ำสูงในหลายชนิดของ
การไหล โดยเฉพาะการไหลที่มีความดันย้อนกลับสูง  
(strong adverse pressure gradient) การไหล 
แยกตัวของอากาศ (flow separations) และการไหล
ในชั้นชิดผิว (boundary layer) เป็นต้น นอกจากนี้  
เทอร์บูเลนท์โมเดลชนิดน้ีเป็นแบบลูกผสม ซ่ึงได้ 
ถกูออกแบบจากการน�ำเอาข้อดรีะหว่างเทอร์บเูลนท์
โมเดลแบบ standard k-ω และเทอร์บูเลนท์โมเดล
แบบตระกูล k-ε กล่าวคือ เทอร์บูเลนท์โมเดลแบบ 
standard k-ω แก้ปัญหาการไหลได้ดีในชั้นชิดผิว 
และข้อดีของเทอร์บูเลนท์โมเดลแบบตระกูล k-ε 
สามารถแก้ปัญหาได้ดีในช้ันการไหลนอกชั้นชิดผิว 
นั่นเป็นเหตุผลว่าท�ำไมเทอร์บูเลนท์โมเดลชนิดนี้ถึง
ได้รับการยอมรับอย่างกว้างขวาง

3.2	 การค�ำนวณหาค่าคณุลกัษณะอากาศพลศาสตร์ 
พลวัต Pitch Damping Moment Coefficient 
และ Roll Damping Moment Coefficient
	 ส�ำหรับการค�ำนวณหาค่าคุณลักษณะเฉพาะ
ทางอากาศพลศาสตร์พลวตั ในงานวจิยัได้ด�ำเนนิการ

ค�ำนวณค่า Pitch Damping Moment Coefficient 
โดยใช้โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหล โดย 
อ้างองิจากวธิ ีSteady Luna Coning Methodology  
ของ P. Weinacht [11] โดยใช้สมการในการค�ำนวณ 
ดังสมการที่ (1)

(1)

โดยที่

	 =	Pitch-damping moment 

		  coeff icient,

	 =	Yawing moment coeff icient

	 =	Sine of total angle of attack

	 =	Cosine of total angle of attack

	 =	Body diameter (m)

	 =	Free stream velocity (m/s)

	 =	Coning rate (rad/s)

	 ส�ำหรับการค�ำนวณหาค่าคุณลักษณะเฉพาะ
ทางอากาศพลศาสตร์พลวัตของค่า Roll Damping 
Moment Coefficient สามารถค�ำนวณได้ตาม
สมการที่ (2)

(2)

โดยที่
	 = Roll-damping moment coeff icient,

	 = Nondimensional roll rate, 

3.2.1	การสร้างรูปแบบตาข่ายรอบอากาศยาน 
(Grid generations)
	 เพ่ือแก้สมการเชิงตัวเลขของสมการ RANS 
รูปแบบตาข่ายที่เป็นระเบียบ (Structured Mesh) 
ได้ถูกสร้างรอบตัวของจรวดอากาศโดยใช้โปรแกรม 
Ansys Meshing ดังแสดงไว้ในรูปที่ 4 จากรูปนี้ 
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แสดงให้เหน็ว่า รายละเอยีดความหนาแน่นของตาราง 
จะอยู่บริเวณรอบล�ำตัวของจรวดอากาศและบริเวณ
ใกล้ชั้นชิดผิว ทั้งนี้ เพื่อสามารถค�ำนวณรายละเอียด
ของกระแสอากาศไหลวนที่ท้ายของจรวดอากาศ
และสามารถค�ำนวณรายละเอียดของชั้นชิดผิวแบบ 
เทอร์บเูลนท์ได้ โดยเฉพาะรายละเอยีดของ Laminar  
Sub Layer ทีอ่ยูใ่นชัน้ชดิผิวซ่ึงมคีวามยากและซับซ้อน 
ที่จะค�ำนวณโดยละเอียด อย่างไรก็ตาม เพื่อให้ค่า
ความถกูต้องของชัน้ชิดผิวมคีวามแม่นย�ำมากขึน้ โดย
ใช้เทอร์บเูลนท์ SST k-ω ดงักล่าวในเบ้ืองต้น ค่า y+  
ที่ค�ำนวณได้จะต้องถูกก�ำหนดให้มีค่าตามเงื่อนไข 
y+<2 ดงันัน้ ความห่างของรปูแบบตาข่าย หรอื เซลล์  
(Cells) ในชั้นแรกที่ติดกับผิวอากาศยานจะต้องมีค่า
ประมาณ 10-5 mm และส�ำหรับชั้นต่อไปของ Cells  
จะมอีตัราส่วนการยดืออก  (Stretching Ratio) ประมาณ  
1.25 ระยะห่างของระยะจากขอบเขตการไหลเข้า
ของอากาศ (Inflow) ถึงส่วนหน้าของจรวดอากาศ 
ระยะจากท้ายอากาศยานถึงขอบเขตการไหลออก
ของอากาศ (Outflow) และระยะจากผิวล�ำตัว
อากาศยานถึง Boundary ประมาณ 10 เท่าของ
ความยาวคอร์ดเฉลี่ย ตามล�ำดับ ดังแสดงในรูปที่ 4 

รูปที่ 4 การสร้างรูปแบบตาข่ายบนจรวด DTI-2

	 โดยเป็นที่ทราบว่าจ�ำนวนเซลล์ในการสร้าง
ตารางมีผลกระทบกับผลลัพธ์ของโปรแกรม CFD 
ดงันัน้ เพือ่ให้ได้มาซึง่ค่าทีถ่กูต้องแม่นย�ำโดยผลลพัธ์
ไม่มกีารแปรผนัตามจ�ำนวนเซลล์ จงึด�ำเนนิการศกึษา
ความละเอยีดของจ�ำนวนเซลล์ทีม่ผีลต่อผลลพัธ์ CFD  
(Grid resolution study) ดงัรปูที ่5 และ 6 ตามล�ำดบั

	

รูปที่ 5	ผลลัพธ์การศึกษาความละเอียดของจ�ำนวนเซลล ์

ต่อค่าสัมประสิทธิ์แรงต้าน

รูปที่ 6	ผลลัพธ์การศึกษาความละเอียดของจ�ำนวนเซลล ์

ต่อค่า Pitch damping moment coefficient

	 จากรูปที่ 5 และ 6 จะพบว่าจ�ำนวนเซลล์ 
3,500,000 เซลล์ มีค่าความถูกต้องเพียงพอต่อ
การค�ำนวณทั้งในส่วนของค่าคุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์สถติและพลวตั ซ่ึงจะถอืได้ว่าจ�ำนวนเซลล์
ไม่มีผลกระทบต่อผลลัพธ์ CFD อีกต่อไป ถึงแม้ว่า 
จะมีการเพิ่มจ�ำนวนเซลล์ขึ้นไปอีก ดังน้ัน จึงไม่มี
ความจ�ำเป็นทีจ่ะต้องเพิม่จ�ำนวนเซลล์อกีเพือ่ให้ได้มา 
ซึ่งค�ำตอบที่ถูกต้อง

3.2.2	เงื่อนไขและขอบเขตการไหล Boundary 
Conditions
	 การก�ำหนดเงือ่นไขและขอบเขตการไหลของ
โปรแกรมค�ำนวณอากาศพลศาสตร์ โดยขอบเขต 
การไหลเข้าของอากาศ (Inflow) และขอบเขตการไหล 
ออกของอากาศ (Outflow) ถกูตัง้ค่าโดยใช้อ้างองิของ
ค่ามาตรฐานของความดันบรรยากาศและอุณหภูมิ 
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ที่ระดับน�้ำทะเล (101325 Pa และ 288 K)  
ค่า Turbulent intensity และค่าอตัราส่วนความหนดื  
Viscosity Ratio ท่ี Inflow ถกูตัง้ค่าเป็น 0.1 เปอร์เซน็ต์  
และ 10 เปอร์เซ็นต์ ตามล�ำดับ ที่ผิวของโมเดล 
ถูกตั้งค่าแบบความเร็วอากาศเป็นศูนย์ No-Slip 
Condition และอุณหภูมิผิวคงที่ Isothermal  
(300 K) โดยการก�ำหนดขอบเขตเงื่อนไขของการ
ค�ำนวณโดยใช้โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหล
สามารถแสดงได้ในตารางที่ 1
	 ส�ำหรับในกรณีท่ีจรวดอากาศมีการหมุน
รอบตัวเอง เงื่อนไขการเคลื่อนที่ของจรวดอากาศใน
โปรแกรม CFD แบบ Moving Wall Condition  
ถูกตั้งค่าขึ้นให้หมุนรอบตัว Spinning Motion โดย
ใช้อัตราการหมุนเท่ากับ 5 รอบ/วินาที ซ่ึงทิศทาง
การหมุนรอบตัวจรวดอากาศแสดงไว้ในรูปที่ 7 
นอกจากนีก้ารหมนุรอบแกนขนานกบัทศิทางกระแส
อากาศ เพ่ือให้เกิดการเคลือ่นทีใ่นลกัษณะแบบกรวย 
หรือ Coning motion เพื่อหาค่า Pitch Damping 
Moment Coefficient ดังตารางที่ 1 โดยใช้หลัก
การหมุนในการค�ำนวณโดยใช้โปรแกรมค�ำนวณ
พลศาสตร์ของไหล คอื Rotating Reference Frame 

รูปที่ 7	การก�ำหนดทิศทางการหมุนรอบตัวจรวดอากาศท่ีใช้

ในการวิเคราะห์

ตารางท่ี 1 การก�ำหนดเงือ่นไขของการค�ำนวณโดยใช้
โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหลของจรวด DTI-2

เงื่อนไขการคำ�นวณโดยใช้โปรแกรม CFD ค่าที่กำ�หนด

ความเร็วที่กำ�หนด (Mach Number) Mach 1.5 - 4

ค่ามุมปะทะ -4  ถึง 12 องศา

ค่าเลขเรย์โนลด์ (อ้างอิงตามขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง) 4.2 x 106 – 1.1x107

ค่าความดันบรรยากาศ 101,325 Pa

ค่าอุณหภูมิที่ผิว 300 K

ค่าอัตราการหมุน Coning motion 100 Hz, 200 Hz, 
300 Hz

3.3  ผลการค�ำนวณค่าคณุลกัษณะอากาศพลศาสตร์สถติ 
และพลวัต
3.3.1	การเปรยีบเทยีบความถกูต้องของค่าอากาศ
พลศาสตร์สถิตที่ค�ำนวณจากโปรแกรม CFD กับ
ข้อมูลอากาศพลศาสตร์ของการทดสอบจริงของ
จรวดจากแหล่งข้อมูลอ้างองิ (Validation Study)

 ➢ ค่าสัมประสิทธิ์แรงต้าน (Drag Coefficient, CD)

	 จากรปูท่ี 8 แสดงการเปรยีบเทยีบกราฟความ
สัมพันธ์ระหว่างค่าสัมประสิทธิ์แรงต้านเทียบกับมุม
ปะทะที่ได้จากการค�ำนวณด้วยโปรแกรม CFD กับ 
การทดลองของจรวดท่ีติดหัวรบแบบ MRV-U ใน
ท่าทางการบนิตัง้แต่ -4 ถงึ 12 องศา ทีค่วามเรว็ มัค 3 
และ 4 ตามล�ำดบั จากภาพเหน็ได้ว่าผลลพัธ์ของ CFD 
มีความถูกต้องแม่นย�ำ ซึ่งอยู่ในระดับความเชื่อถือได้
ทางวิศวกรรมศาสตร์ (Engineering Accuracy) คือ 
มค่ีาความแตกต่างไม่เกนิ  10 เปอร์เซ็นต์ ในตลอดทกุ
มมุปะทะและช่วงความเรว็ทีท่�ำการศกึษา นอกจากนี้  
จากรปูนีพ้บว่าค่าสมัประสทิธิแ์รงต้านมค่ีาเพิม่ขึน้ตาม 
มุมปะทะ โดยมีเส้นโปรไฟล์เป็นรูปพาราโบลาอย่าง
ชดัเจน คณุลกัษณะของค่าสมัประสทิธิแ์รงต้านต�ำ่สดุ
เกิดที่มุมปะทะ 0 องศา ซึ่งเป็นจุดต�่ำสุดของโปรไฟล์ 
รูปแบบพาราโบลา และเป็นจุดที่มีค่าแรงยกมีค่า 
ใกล้เคยีงศนูย์ โดยจดุนีส้มัประสทิธิแ์รงต้านมค่ีาประมาณ  
0.4 และ 0.3 ที่ความเร็ว มัค 3 และ 4 ตามล�ำดับ 
เมือ่มมุปะทะสูงขึน้ ค่าสัมประสิทธิแ์รงต้านจะเพิม่ขึน้ 
อย่างรวดเร็ว โดยสังเกตจากความชันที่สูงขึ้นในช่วง
มมุปะทะ 4 องศาขึน้ไป ทัง้นี ้เนือ่งจากแรงต้านทีเ่กดิขึน้ 
โดยส่วนใหญ่เนือ่งจากการกระจายความดนัข้างหน้า 
ล�ำตัวและหลังล�ำตัวมีค่าเริ่มแตกต่างกันมากข้ึน  
ซ่ึงเป็นผลมาจากการเริ่มแยกตัวของกระแสอากาศ
บนล�ำตัว เป็นผลให้มีค่าแรงต้านเนื่องจากความดัน
มากข้ึน

Spinning motion

Coning motion

AOA

C.G
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รูปที่ 8	กราฟแสดงสัมประสิทธิ์แรงต้านเทียบกับมุมปะทะ 

ของจรวด DTI-2 ตดิตัง้หวัรบแบบ MRV-U ทีค่วามเรว็ 

มัค 3 และ 4

	 เมือ่พิจารณาสมัประสทิธิแ์รงต้านในส่วนต่างๆ  
ของจรวดอากาศที่ติดหัวรบแบบ MRV-U ในสภาวะ 
การบนิตรงระดบั ดังแสดงในรปูที ่9 พบว่า สัมประสทิธิ์ 
แรงต้านส่วนใหญ่ทีเ่กดิขึน้ คอื บนส่วนท้ายจรวด หรอื  
Base Drag ประมาณ 38 เปอร์เซ็นต์ ซึ่งเป็นแรงต้าน 
เน่ืองจากการลดลงอย่างฉับพลนัของความดนั เนือ่งจาก 
การเกิด Expansion Waves ที่ส่วนท้ายจรวด และ
การเกิดกระแสอลวนด้านท้ายจรวด ในขณะที่ส่วน
หัวรบของจรวดมีค่าแรงต้านในล�ำดับรองลงมาถึง
ประมาณ 27 เปอร์เซ็นต์ โดยส่วนใหญ่เป็นแรงต้าน 
เนื่องจาก Wave Drag ของการเกิด Compression 
shock ทีบ่ริเวณส่วนหัวรบล�ำดบัถัดมา คอื แรงต้านที่
เกดิขึน้บนล�ำตวัประมาณ 21 เปอร์เซ็นต์ ซึง่ส่วนใหญ่
เป็นแรงต้านเนือ่งจากแรงเสยีดทานทีผ่วิ และสดุท้าย 
คือ แรงต้านที่เกิดขึ้นที่หาง โดยมีค่าประมาณ 14 
เปอร์เซน็ต์ ซึง่เป็นแรงต้านทีเ่กดิจาก Compression 
Shock เช่นเดยีวกนักบัส่วนหวัรบของจรวด ซึง่ข้อมลู
การกระจายส่วนของแรงต้านเหล่านีจ้ะเป็นประโยชน์
ในการพัฒนาต่อยอด เพื่อเพิ่มสมรรถนะของจรวด
อากาศได้ต่อไป 

รูปที่ 9	กราฟแสดงการกระจายแรงต้านของจรวด DTI-2 ที่

ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U

	 ➢ ค่าอนพุนัธ์สัมประสิทธ์แรงตัง้ฉาก (Normal  
Force Derivative Coeff icient, CNa) และ
จุดศูนย์กลางความดัน (Center of Pressure)

	 รปูที ่10 แสดงผลลพัธ์ของกราฟความสัมพนัธ์ 
ระหว่างสัมประสิทธ์ิแรงยกเทียบกับมุมปะทะที่ได้
จากโปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหลและการ
ทดสอบอุโมงค์ลมของจรวดที่ติดหัวรบแบบ MRV-U 
ในท่าทางการบิน ตั้งแต่ -4 ถึง 12 องศา ที่ความเร็ว 
มัค 3 และ 4 ตามล�ำดับ จากภาพพบว่า ที่มุมปะทะ 
0 องศา ค่าสัมประสิทธิ์แรงยกมีค่าเท่ากับศูนย์ เมื่อ
มุมปะทะมีค่าสูงขึ้นในช่วงระหว่าง -4 ถึง 4 องศา 
ค่าสมัประสทิธิแ์รงยกมีแนวโน้มเพ่ิมสงูขึน้ในลกัษณะ
เป็นกราฟเชิงเส้น ในขณะที่เมื่อมีมุมปะทะสูงขึ้นเกิน 
6 องศาขึน้ไป จะพบว่า ค่าสัมประสิทธิแ์รงยกเพิม่ขึน้
อย่างรวดเร็ว ไม่เป็นลักษณะเชิงเส้น ทั้งนี้ เนื่องจาก 
เกิดการแยกตัวของกระแสอากาศทีม่คีวามรนุแรงเพิม่ 
มากขึน้ เมือ่เปรยีบเทยีบกบัการไหลในช่วงมมุปะทะต�ำ่
	 จากการเปรียบเทียบค่าของอนุพันธ์ของ
สัมประสิทธิ์แรงตั้งฉากกับแนวแกนล�ำตัว (Normal 
Force Derivative) และจุดศูนย์กลางความดัน 
(Center of Pressure) ที่ได้จากการค�ำนวณด้วย
โปรแกรม CFD กบัการทดลองของจรวดอากาศทีต่ดิ 
หวัรบแบบ MRV-U ในย่านการไหลความเรว็เหนอืเสยีง 
ตัง้แต่ มคั 1.5-4 (ค่าผลลพัธ์จากการทดสอบอโุมงค์ลม 
ที่ความเร็วต�่ำกว่ามัค 1.5 ไม่ได้ถูกเปรียบเทียบกับ

Experiment (Mach 3)
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ผล CFD เนือ่งจากไม่ได้อยูใ่นขอบเขตของงานวจิยันี)้  
ดังแสดงในรูปท่ี 11 และ 12 พบว่า ผลลัพธ์ของ
ค่าสัมประสิทธิ์แรงยกและจุดศูนย์กลางความดัน  
(Center of Pressure) มค่ีาความถกูต้องแม่นย�ำสงูมาก  
เมื่อเทียบกับผลการทดลอง กล่าวคือ มีค่าความ
แตกต่างไม่เกิน 10 เปอร์เซ็นต์ ตลอดทุกความเร็ว
ในย่านความเร็วเหนือเสียงที่ศึกษา ซ่ึงเป็นไปตาม
ที่คาดการณ์ไว้ นอกจากนี้ท่าทางการเคลื่อนที่แบบ 
มีมุมหมุนรอบแกนล�ำตัวที่ค่า Roll 0 และ 45 องศา 
มีผลต่อค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์นี้น้อยมาก
อย่างไม่เป็นนัยส�ำคัญ ดังแสดงในรูปที่ 11 และ 12  
ตามล�ำดบั ทัง้นีเ้นือ่งจากแรงยกและโมเมนต์ทีเ่กดิขึน้ 
จากมุมปะทะต�่ำ ๆ มีผลมาจากการกระจายตัวของ 
ความดันรอบผวิจรวดอากาศโดยส่วนใหญ่ ซ่ึงโปรแกรม  
CFD จะสามารถค�ำนวณได้อย่างถกูต้องแม่นย�ำ และ
ผลลพัธ์ของค่าอากาศพลศาสตร์ทัง้สองนีม้ผีลกระทบ
น้อยมากกับการไหลแบบเทอร์บูเลนท์หรือลามินาร์  
นอกจากนัน้ จากการวเิคราะห์เสถยีรภาพสถิตเบือ้งต้น 
ในแนวแกนล�ำตวัของจรวดอากาศพบว่า จรวดอากาศ 
มจีดุศนูย์กลางความดนัอยูห่ลงัจดุศนูย์ถ่วงของจรวด
อากาศทั้งล�ำ ซึ่งตามทฤษฎีของจรวดเนื่องจากจรวด
มีรูปลักษณะที่สมมาตรกันในเกือบทุกมิติ ท�ำให้ 
จดุศนูย์กลางความดนัมค่ีาใกล้เคยีงมากกับจดุศนูย์กลาง 
อากาศพลศาสตร์ทีย่่านการบนิทีม่มุปะทะต�ำ่ ๆ ดงันัน้  
จึงกล่าวได้ว่าจุดศูนย์กลางความดันเปลี่ยนแปลง
น้อยมาก เมื่อเทียบกับมุมปะทะที่เพิ่มขึ้น ซึ่งจะ 
แตกต่างกบัอากาศยานโดยทัว่ไปหรอืกล่าวอกีนยัหนึง่ 
คอืจดุศนูย์กลางอากาศพลศาสตร์นัน่เอง ดงันัน้ จงึสรปุ 
ได้ว่าจรวดอากาศมเีสถยีรภาพสถติ ในแนวแกนล�ำตวั 
ซึ่งสามารถสังเกตได้จากจรวดอากาศมีจุดศูนย์กลาง
ความดันอยู่หลังจุดศูนย์ถ่วงของจรวดทั้งล�ำ โดยมี
ระยะ Static Margin โดยเฉลี่ยประมาณ 3.55 เท่า
ของความยาวเส้นผ่านศนูย์กลาง หรอืประมาณ 0.15 
เท่าของความยาวจรวด ดังปรากฏในรูปที่ 12

     

รูปที่ 10	กราฟแสดงสมัประสทิธิแ์รงยกเทยีบกบัมมุปะทะของ

จรวด DTI-2 ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U ที่ความเร็ว 

มัค 3 และ 4

รูปที่ 11	กราฟแสดงความสมัพันธ์ระหว่าง อนุพันธ์สมัประสทิธิ ์

แรงตัง้ฉากกบัความเรว็ของจรวด DTI-2 ตดิตัง้หวัรบ 

แบบ MRV-U

รูปที่ 12	กราฟแสดงความสัมพันธ์ระหว่างจุดศูนย์กลาง 

ความดันกับความเร็วต่าง ๆ
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3.3.2	การเปรยีบเทียบความถกูต้องของค่าอากาศ
พลศาสตร์พลวัตที่ค�ำนวณจากโปรแกรม CFD กับ
ข้อมูลการทดสอบจริงของจรวดจากแหล่งข้อมูล
อ้างอิง (Validation Study)
	 จากการด�ำ เ นินการในการค�ำนวณค ่า
คุณลักษณะเฉพาะทางอากาศพลศาสตร์พลวัตของ
จรวด DTI-2 โดยใช้วิธีการค�ำนวณแบบเดียวกันกับ
หัวข้อ 3.2 สามารถแสดงผลลัพธ์การค�ำนวณ โดย 
ใช้โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์ของไหล ดงัปรากฏใน
รูปที่ 13 และ 14 ตามล�ำดับ จากรูปดังกล่าวแสดง
การเปรียบเทยีบกราฟความสมัพนัธ์ระหว่างค่า Pitch 
Damping Moment Coefficient และค่า Roll 
Damping Moment Coefficient เทยีบกับความเรว็
ที่ได้จากการค�ำนวณด้วยโปรแกรม CFD ที่ความเร็ว
มัค 1.5, 2 3 และ 4 ตามล�ำดับ กับการทดลองของ
จรวด DTI-2 ขนาดเส้นผ่านศนูย์กลาง 122 มลิลิเมตร 
ที่ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U ที่ความเร็วมัค 1.5 และ 
2 ตามล�ำดับ (ค่าผลลัพธ์จากการทดสอบอุโมงค์ลม
ที่ความเร็วต�่ำกว่ามัค 1.5 ไม่ได้ถูกเปรียบเทียบกับ
ผล CFD เนือ่งจากไม่ได้อยูใ่นขอบเขตของงานวจิยันี)้  
จากภาพเห็นได้ชัดเจนว่าผลลัพธ์ของ CFD มีความ
ถูกต้องแม่นย�ำและมีแนวโน้มเป็นลักษณะไปในทาง
เดยีวกนั ในช่วงความเร็วทีท่�ำการศกึษา ซึง่อยูใ่นระดับ 
ความเชื่อถือได้ทางวิศวกรรมศาสตร์ (Engineering  
Accuracy) คอื มค่ีาความแตกต่างไม่เกนิ 15 เปอร์เซ็นต์  
ในตลอดทุกช่วงความเร็วที่ท�ำการศึกษา 

รูปที่ 13	กราฟแสดง Pitch Damping Moment Coefficient  
เทียบกับความเร็วของจรวด DTI-2 ติดต้ังหัวรบ
แบบ MRV-U

รูปที่ 14	กราฟแสดง Roll Damping Moment Coefficient 

เทียบกบัความเร็วของจรวด DTI-2 ตดิตัง้หวัรบแบบ 

MRV-U

3.4  การออกแบบจรวดด้วยระเบยีบวธิ ีOptimization  
Method
	 ในหัวข้อน้ีจะกล่าวถึงวิธีการออกแบบจรวด
ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 122 มิลลิเมตร เพ่ือเพิ่ม 
สมรรถนะในระยะยิงหวงัผล โดยใช้วธิ ีOptimization  
method ซึง่ในทางอากาศพลศาสตร์การลดแรงต้าน 
ของจรวดอากาศเป็นกุญแจที่ส�ำคัญในการเพิ่ม
สมรรถนะในด้านระยะยิงหวังผลของจรวดในย่าน
ความเรว็เหนอืเสียงและมากไปกว่านัน้คอืการคงไว้ซึง่
เสถยีรภาพจรวดอากาศทีอ่อกแบบใหม่ท้ังเสถยีรภาพ
สถิตและพลวัตก็เป็นปัจจัยที่ส�ำคัญ
	 จากการวิเคราะห์ค่าคุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์ของจรวดอากาศที่ความเร็วต่าง ๆ โดยใช้
โปรแกรม CFD ในงานวิจัยนี้จะพิจารณาเพียงการ
ออกแบบบริเวณส่วนหัวรบจรวดอากาศใหม่เท่าน้ัน 
เนือ่งจากบรเิวณส่วนนีม้กีารกระจายตวัของแรงต้าน
รองเป็นอนัดบัสอง และมคีวามง่ายไม่ซบัซ้อน รวมถงึ
มผีลกระทบต่อเสถยีรภาพของจรวดอากาศน้อยทีส่ดุ 
เมือ่เปรยีบเทยีบกบัการออกแบบชดุพวงหางโค้งและ
ท้ายจรวดซึ่งมีระบบค่อนข้างซับซ้อนในการกางหาง
ออกแบบอัตโนมัติหลังจากท�ำการปล่อยยิง
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3.4.1	ขั้นตอนการท�ำงานของกระบวนการวิธี 
Optimization method
	 ขั้นตอนการหาค่าท่ีเหมาะสมมีรายละเอียด 
ตามรปูที ่15 ซึง่สามารถอธบิายภาพรวมของขัน้ตอน 
ได้ดังนี้ เริ่มจากขั้นตอนการก�ำหนดรูปร่างเริ่มต้น 
(Initialization) ของหัวรบจรวดขนาดเส้นผ่าน 
ศนูย์กลาง 122 มลิลิเมตร ดงัแสดงไว้ในรปูที ่2 จากนัน้ 
เข้าสูข่ัน้ตอนการค�ำนวณหาสมัประสทิธิแ์รงต้านของ
รูปทรงเริ่มต้นและน�ำผลลัพธ์ที่ได้กลับไปค�ำนวณต่อ 
ในวิธีหาค่าที่เหมาะสมที่สุด โดยมีค่าขอบเขตบน
และล่างของรูปทรง รวมถึงเงื่อนไขการบินในย่าน
ความเร็วต่าง ๆ ที่ก�ำหนด หลังจากการค�ำนวณหาค่า 
ทีเ่หมาะสมทีส่ดุเสร็จสิน้ลงจะได้รปูร่างของหวัรบจรวด 
ทีม่ขีนาดความยาวส่วนหวัจรวด ความยาวล�ำตวั และ
โปรไฟล์ของส่วนหน้าจรวดท่ีมีแรงต้านเกิดขึ้นน้อย
ที่สุด อย่างไรก็ตาม การมีค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้านท่ี
มีค่าน้อยที่สุดไม่ได้เป็นการการันตีเรื่องเสถียรภาพ
ของจรวดอากาศ ดงันัน้ จงึจ�ำเป็นต้องมกีารวเิคราะห์
เสถียรภาพของจรวดอากาศท่ีถูกออกแบบใหม่
ด้วยโปรแกรม CFD ถ้าโปรแกรมตรวจสอบพบว่า
เสถียรภาพของจรวดอากาศไม่ตอบสนองต่อความ
ต้องการหรือไม่มีเสถียรภาพ โปรแกรมต้องค�ำนวณ
ใน Loop อีกครั้งเพื่อ tradeoff ระหว่างแรงต้าน
และเสถียรภาพ จนกระทั่งได้รูปร่างของหัวรบจรวด 
ที่มีแรงต้านต�่ำและยังคงไว้ซ่ึงความมีเสถียรภาพ  
ถงึจะเป็นทีส่ดุของการเสรจ็สิน้กระบวนการ โดยแต่ละ 
ขั้นตอนของกระบวนการหาค่าที่เหมาะสมที่สุดจะมี
รายละเอียดในหัวข้อต่อไป

รูปที่ 15	กระบวนการหาค่าทีเ่หมาะสมท่ีสุดของการหารูปร่าง

หัวรบจรวดอากาศ

3.4.2	ระเบียบวิธี Optimization Method 
	 วตัถปุระสงค์ของวธิกีารหาค่าทีเ่หมาะสมคอื
การค้นหารปูร่างลกัษณะของส่วนหวัรบของจรวดทีม่ี
แรงต้านน้อยที่สุดในเงื่อนไขการบินที่มุมปะทะต�่ำ ๆ 
หรือประมาณ 0 องศา ในหัวข้องานวิจัยนี้ Active 
Set Algorithm: Medium-Scale Optimization 
and Sequential Quadratic Programming (SQP) 
ถูกเลือกน�ำมาประยุกต์ใช้ในการ Optimize ฟังก์ชัน
เป้าหมาย (Objective Function) ทั้งนี้ เนื่องจาก
มีความง่ายในการประยุกต์ใช้งาน มีความเร็ว และ
ความแม่นย�ำในการค�ำนวณ โดยสมการของฟังก์ชัน
เป้าหมาย (Objective Function) คือ สมการการ
ค�ำนวณสัมประสิทธิ์แรงต้านที่มุมปะทะ 0 องศา  
ซึ่งมีที่มาจากรูปแบบก่ึงการทดลองของแมคคอย 
McCoy’s Semi-Empirical Method [3] รูปแบบ
ของวิธีการหาค่าที่เหมาะสมแสดงดังสมการที่ (3)

(3)

โดยที่ Hk คือ Hessian Matrix, d คือ เวกเตอร์ 
Steepest Descent, f(x) คือ ฟังก์ชันเป้าหมาย, 
g(x) คือ Constraint Function และ k คือ ตัวเลขที่ 
บ่งบอกถึงจุดเริ่มต้นการค�ำนวณ
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หมายเหตุ: สัญลักษณ์ตัวหนา คือ ปริมาณเวกเตอร์ 
เพื่อท�ำการหาจุดที่เหมาะสมท่ีสุด สมการท่ี (3) 
จ�ำเป็นต้องจัดให้อยู่ในรูปของ Lagrangian ดังแสดง
ไว้ในสมการที่ (4)

(4)

ในสมการที ่(4) ค่าจดุต�ำ่สดุหรอืจดุวกกลบัจะเกิดขึน้ที่

	 (Derivative of Eq. (11) with  
Respect to d) 

ดังนั้นจะได้

(5)

โดยที ่λ คอื Lagrangian Multiplier สมการท่ี (5) คอื 
รูปแบบสุดท้ายของ SQP Optimization Method  
ที่พร้อมท�ำการค�ำนวณ ดังที่กล่าวไปในเบื้องต้น  
งานวิจัยนี้ สมการเป้าหมาย f (x) ในสมการที่ (3) 
เป็นสมการของการค�ำนวณค่าสัมประสิทธิ์แรงต้าน
ในย่านความเร็วเหนือเสียงของรูปทรงจรวด ซ่ึงเป็น
สมการกึ่งการทดลองของ McCoy ซึ่งสามารถเขียน
ให้อยู่ในรูปของฟังก์ชันได้ ดังนี้

(6)

โดยที่ xk เป็นปริมาณเวกเตอร์ของค่ารูปร่างลักษณะ
ของรูปทรงหัวรบจรวด ดังปรากฏในรูปที่ 16 (ขนาด
ความยาวส่วนหน้าจรวด LN

, ความยาวล�ำตัว LCYL
 

ความยาวส่วนท้ายจรวด LBT และ มุมของส่วนท้าย
จรวด β, ตามล�ำดับ) โดยสมการที่ (12) ถูกควบคุม
หรือสัมพันธ์กับสมการที่ (7) ดังนี้ (หมายเหตุ: ใน 
งานวจิยัก�ำหนด LBT และ β เท่ากับ 0 เน่ืองจากหวัรบ 
จรวดจะไม่มีส่วนท้ายที่เรียกว่า Boattail และมุม 
Boattail)

(7)

รูปที่ 16	ค่ารูปร่างลักษณะของรูปทรงหัวรบจรวดอากาศ 

DTI-2 ที่ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U

	 จากสมการที ่(5) เป็นการแก้ปัญหา Quadratic  
Programming (QP) Subproblem ในแต่ละ  
Iteration ซ่ึงแต่ละขั้นตอนจะได้ค่าใหม่ ซึ่งเป็นไป
ตามสมการที่ (8)

(8)

โดยที่ ak 
 คือ ค่าพารามิเตอร์ที่ถูกค�ำนวณ โดยการ

หาค่าจากรูปแบบเส้นที่เหมาะสม (Line search)

	 เน่ืองจากฟังก์ชันเป้าหมายเป็นฟังก์ชันของ
สมการค�ำนวณสัมประสิทธิ์แรงต้านของจรวด ดังนั้น 
การประยกุต์ใช้สมการต้องค�ำนงึขดีจ�ำกดัของสมการ
ท่ีบ่งบอกถึงขนาดหัวจรวด ล�ำตัวจรวด และขนาด 
เส้นผ่านศูนย์กลางจรวด เป็นต้น รวมถึงเงื่อนไข 
ในย่านความเร็วที่สามารถใช้ได้ในสมการนี้ ทั้งหมด 
ที่กล่าวมาล้วนเป็นขอบเขตบนและขอบเขตล่าง 
ในกระบวนการหาค�ำตอบที่เหมาะสม ในงานวิจัยนี้
โปรแกรมในการค�ำนวณหาค่าทีเ่หมาะสมได้เขยีนขึน้
ในรูปแบบของโปรแกรมภาษา MATLAB

4.	 อภิปรายผล
	 เมือ่เสรจ็สิน้ขัน้ตอนการหาค่าทีเ่หมาะสมจะ
ได้รปูร่างของส่วนหวัรบจรวดทีอ่อกแบบใหม่ ภายใต้ 
เงื่อนไขหัวรบท่ีมีแรงต้านต�่ำในขณะที่ยังคงไว้ซึ่ง
เสถยีรภาพ ในการเคล่ือนทีซ่ึง่มรีายละเอยีด ดงันี ้คือ  
มคีวามยาวของส่วนหวัทีอ่อกแบบใหม่ Nose Length  
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เท่ากับ 367 มิลลิเมตร และลักษณะของรูปร่าง 
หัวจรวดจะเป็นเส้นโปรไฟล์แบบ Secant Ogive  
ในขณะที่ส ่วนหัวรบของจรวดมีขนาดความยาว 
เท่าเดมิคอื 595 มลิลเิมตร (ไม่รวมขนาดตัวจดุระเบดิ 
MRV-U Fuze) ดังในรูปที่ 17 

รูปที่ 17	ลกัษณะรปูร่างของหวัรบของจรวด DTI-2 ทีอ่อกแบบ 

ใหม่ด้วยวิธี Optimization (หน่วยเป็น มิลลิเมตร)

4.1	 การเปรียบเทียบค ่าคุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์สถิตและพลวัตของจรวดอากาศที่
ออกแบบใหม่กับจรวดอากาศที่น�ำมาศึกษา
4.1.1 ค่าสัมประสิทธิ์แรงต้าน
	 ในหวัข้อนีจ้ะแสดงให้เหน็ถงึการเปรยีบเทยีบ 
สัมประสิทธิ์แรงต้านของหัวรบจรวดท้ัง 2 รูปแบบ 
โดยใช้โปรแกรม CFD ซึ่งแสดงผลลัพธ์ไว้ในรูปที่ 18 
จากรูปแสดงให้เห็นว่าค่าสัมประสิทธิ์แรงต้านรวม
ของหัวรบที่ออกแบบใหม่ โดยใช้กระบวนการหาค่า 
ที่เหมาะสมมีค่าต�่ำกว่าอย่างมีนัยส�ำคัญ ซึ่งมีค่าท่ี
ต�่ำกว่าประมาณโดยเฉลี่ย 19 เปอร์เซ็นต์ ที่ทุกย่าน
ความเร็วเหนือเสียงที่ท�ำการศึกษา โดยสัมประสิทธิ์
แรงต้านรวมของหัวรบประกอบด้วยแรงต้าน 2 ส่วน
หลัก ๆ คือ สัมประสิทธิ์แรงต้านจากคลื่นอัดตัว และ
สัมประสิทธิ์แรงเสียดทาน ซึ่งจะมีลักษณะเป็นใน 
รูปแบบเดยีวกันกบัหวัรบต้นแบบทีน่�ำมาศกึษา กล่าวคอื  
สัมประสิทธิ์แรงต้านจากคลื่นอัดตัวจะมีค่ามากถึง  
75 เปอร ์เซ็นต ์ ของสัมประสิทธิ์แรงต ้านรวม  
ในขณะสมัประสทิธ์ิแรงเสยีดทานทีส่่วนทรงกระบอก

จะมีค่าประมาณ 25 เปอร์เซ็นต์ ดังรูปที่ 19 ดังนั้น 
แสดงให้เห็นว่าการออกแบบส่วนบริเวณหน้าหัวรบ
จรวดมีผลกระทบโดยตรงต่อการลดลงของแรงต้าน
เป็นอย่างมาก เนื่องจากเป็นการลดความรุนแรงของ
คล่ืนอดัตวั (Strong Compression Shock) โดยตรง
	 เม่ือรวมสัมประสิทธิ์แรงต ้านที่ เกิดจาก 
หัวรบจรวดเข้ากับส่วนล�ำตัว และหางโค้งจรวดจะ
พบว่าจรวดที่ติดตั้งหัวรบจรวดที่ออกแบบใหม่มีค่า 
สมัประสทิธิแ์รงต้านต�ำ่กว่าจรวด DTI-2 หวัรบ MRV-U  
เฉลี่ยโดยประมาณ 6 เปอร์เซ็นต์ ดังรูปที่ 20 ดังนั้น  
จากผลลัพธ์การลดลงของค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้าน
สามารถชี้ให้เห็นถึงความเป็นไปได้ของการเพิ่ม
สมรรถนะในระยะยิงหวังผลของจรวดที่ออกแบบ 
หัวรบใหม่ได้อย่างเป็นรูปธรรม

รูปที่ 18	กราฟแผนภูมิแท ่งแสดงการเปรียบเทียบค ่า

สมัประสทิธิแ์รงต้านทีย่่านความเร็วเหนอืเสยีงต่าง ๆ 

ที่มุมปะทะ 0 องศา

รูปที่ 19	กราฟแสดงส่วนประกอบสัมประสิทธิ์แรงต้านที่เกิด

ขึ้นบนส่วนหัวรบจรวด
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รูปที่ 20	กราฟการเปรียบเทียบสัมประสิทธิ์แรงต้านรวมของ

จรวดอากาศทั้ง 2 รูปแบบ

4.1.2	ค่าอนุพันธ์สัมประสิทธิ์แรงยก (Lift Force 
Derivative Coefficient, CLa) และจุดศูนย์กลาง
ความดัน (Center of Pressure)
	 เมือ่พิจารณาผลการเปรยีบเทยีบการค�ำนวณ
ค่าอนุพันธ์สัมประสิทธิ์แรงยกและค่าสัมประสิทธ์ิ
อนุพันธ์โมเมนต์ของจรวด DTI-2 หัวรบ MRV-U 
และรูปทรงท่ีออกแบบใหม่โดยใช้โปรแกรมค�ำนวณ
พลศาสตร์ของไหลทีเ่งือ่นไขการเคลือ่นทีต่ัง้แต่ - 4 ถึง  
4 องศา (ช่วงเชิงเส้น) ดังรูปที่ 21 และ 22 ตามล�ำดับ  
พบว่าค่าอนุพันธ์สัมประสิทธิ์แรงยกของรูปทรงที่ 
ออกแบบใหม่ มค่ีาสงูขึน้โดยเฉลีย่ประมาณ 7 เปอร์เซ็นต์  
ในขณะที่ค่าอนุพันธ์สัมประสิทธ์ิโมเมนต์มีค่าลดลง
โดยเฉลี่ยประมาณ 5 เปอร์เซ็นต์ ทั้งนี้ เนื่องจากการ 
กระจายความดนั (Pressure Distribution) ของรปูทรง 
ทีอ่อกแบบใหม่ มแีนวโน้มเปลีย่นแปลงไปตามรปูทรง 
ส่วนหัวทีย่าวขึน้ ท�ำให้เกิดแรงยกได้เพิม่มากขึน้ในกรณ ี
ท่ีมกีารเคลือ่นทีแ่บบมีมมุปะทะ นอกจากนี ้การกระจาย 
ความดนับริเวณส่วนหวัของรปูทรงทีอ่อกแบบใหม่ ท�ำให้ 
จุดศูนย์กลางความดัน (Center of Pressure) เลื่อน
ถอยหลังเข้าใกล้จุดศูนย์ถ่วงมากยิ่งขึ้น ส่งผลให้
สัมประสิทธ์ิโมเมนต์มีค่าลดลง อย่างไรก็ตาม จรวด
ที่ออกแบบใหม่ยังคงมีเสถียรภาพสถิตตลอดช่วง
ความเรว็ทีท่�ำการศกึษา (โดยมกีารก�ำหนดค่า C.G. ที่
ต�ำแหน่งเดมิเมือ่เปรยีบเทยีบกับจรวดทีน่�ำมาศกึษา)

รูปที่ 21	กราฟการเปรียบเทียบสัมประสิทธิ์แรงยกระหว่าง

จรวด DTI-2 ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U แบบดั้งเดิม

กับหัวรบที่ออกแบบใหม่

รูปที่ 22	กราฟการเปรยีบเทยีบจดุศูนย์กลางความดนัระหว่าง

จรวด DTI-2 ติดตั้งหัวรบแบบ MRV-U แบบดั้งเดิม

กับหัวรบที่ออกแบบใหม่

4.1.3	ค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์พลวัต  
(สมัประสทิธิ ์Pitch Damping Moment Coefficient  
และค่า Roll Damping Moment Coefficient) 
	 เมือ่พิจารณาผลการเปรยีบเทยีบการค�ำนวณ
ค่า Pitch Damping Moment Sum Coefficient 
และ Roll Damping Moment Coefficient ของ
จรวด DTI-2 หัวรบ MRV-U ที่ศึกษา และรูปทรง
ท่ีออกแบบใหม่โดยใช้โปรแกรมค�ำนวณพลศาสตร์
ของไหล ดังรูปที่ 23 และ 24 ตามล�ำดับ พบว่า ค่า 
Pitch Damping Moment Sum Coefficient มีค่า 
แตกต่างกันไม่เป็นนัยส�ำคัญของทั้งสองรูปทรง คือ  
มีค ่าความแตกต่างประมาณ 1-2 เปอร์เซ็นต ์  
ตลอดช่วงความเร็วทีก่�ำหนด เม่ือเปรียบเทยีบกับรูปทรง 

Experiment (DTI-2 with MRV-U)
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ทีน่�ำมาศกึษา ในขณะทีค่่าสมัประสทิธิ ์Roll Damping  
Moment Coefficient ทีเ่ป็นผลโดยตรงจากเคลือ่นที่ 
แบบหมุนรอบแกนล�ำตัว (Spinning Motion) มีค่า 
ความแตกต่างไม่เป็นนัยส�ำคัญเช่นเดียวกัน (มีค่า
เฉลีย่ไม่เกนิ 1 เปอร์เซน็ต์) แสดงให้เหน็ถงึการเปลีย่น
รูปทรงหัวรบของจรวด DTI-2 ส่งผลน้อยมากแทบ
ไม่มนียัส�ำคญักบัค่าคณุลกัษณะทางอากาศพลศาสตร์
พลวัตของจรวด ซ่ึงเป็นไปตามท่ีคาดหมายเอาไว้
ตั้งแต่แรก นั่นเป็นเหตุผลว่าท�ำไมการศึกษาในงาน
วิจัยนี้จึงเลือกก�ำหนดการออกแบบเฉพาะหัวรบใหม่
โดยใช้วธิกีระบวนการหาค่าทีเ่หมาะสมทีส่ดุ เพือ่เพิม่
สมรรถนะในการยิงหวังผลในขณะท่ีจ�ำเป็นต้องคง
สภาพการรักษาเสถียรภาพในการเคลือ่นทีข่องจรวด
ให้ได้มากที่สุด

รูปที่ 23	กราฟการเปรียบเทียบค่าสัมประสิทธิ์  Pitch  
Damping Moment ระหว่างจรวด DTI-2 ตดิตัง้หวัรบ 
แบบ MRV-U แบบดั้งเดิมกับหัวรบที่ออกแบบใหม่

รูปที่ 24	กราฟการเปรยีบเทียบค่าสัมประสิทธ์ิ Roll Damping  
Moment ระหว่างจรวด DTI-2 ติดตั้งหัวรบแบบ 
MRV-U แบบดั้งเดิมกับหัวรบที่ออกแบบใหม่

4.2	 การเปรยีบเทียบผลวเิคราะห์อากาศพลศาสตร์

เชิงคุณภาพจรวดอากาศที่ออกแบบใหม่กับจรวด

อากาศที่น�ำมาศึกษา
	 รูปที่ 25 แสดงกราฟการเปรียบเทียบการ 
กระจายความดนั (Surface Pressure Distributions)  
บนพื้นผิวบริเวณส่วนต่าง ๆ ของหัวรบจรวดทั้ง 2  
รูปแบบ จากภาพนี้แสดงให้เห็นว่าการกระจายตัว 
ความดนับรเิวณส่วนหัวของหวัรบจรวดทีอ่อกแบบใหม่ 
มีการกระจายความดันที่ต�่ำกว่าอย่างเห็นได้ชัด  
ซึ่งตรงนี้เป็นการยืนยันถึงการลดความรุนแรงของ
คลืน่อดัตวัทีอ่ยูบ่รเิวณส่วนหน้าของหวัจรวด เป็นผล
ให้การกระจายความดันมีค่าลดลงและมีผลต่อการ 
ลดลงของสัมประสิทธิ์แรงต้าน ซึ่งทั้งหมดเป็นผลมา
จากรูปร่างส่วนหัวที่ออกแบบ โดยกระบวนการหา
รูปร่างที่เหมาะสมหรือ Optimization Method

รูปที่ 25	กราฟการเปรียบเทียบการกระจายความดันบน 
พ้ืนผวิบริเวณส่วนต่าง ๆ ของหวัรบจรวดทัง้ 2 รูปแบบ

	 นอกจากน้ียงัสามารถอธบิายเหตผุลของการ
ลดความรุนแรงของ Strong Compression Shock 
หรือการลดลงของสัมประสิทธ์ิแรงต้านที่บริเวณ
ส่วนด้านหน้าของหัวรบจรวดด้วยการวิเคราะห์เชิง
คุณภาพในรูปแบบการจ�ำลองการไหลของกระแส
อากาศ (Flow Visualization) ผ่านส่วนหัวรบของ
จรวดดังแสดงไว้ในรูปที่ 26 และ 27 ตามล�ำดับ
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รูปที่ 26	การเปรียบเทียบรูปแบบการไหลของกระแสอากาศ
ผ่านบริเวณหัวรบจรวดทั้ง 2 รูปแบบ ที่ความเร็ว 
มัค 2 มุมปะทะ 0 องศา

รูปที่ 27	การเปรียบเทียบรูปแบบการไหลของกระแสอากาศ 
ผ่านบริเวณหัวรบจรวดทั้ง 2 รูปแบบ ที่ความเร็ว 
มัค 3 มุมปะทะ 0 องศา

	 รูปที่ 26 และ 27 แสดงการเปรียบเทียบมุม 
ของคล่ืนอดัตวั Compression Shock ของหวัรบจรวด 
ทัง้สองรปูแบบ โดยจากภาพจะพบว่าทีย่่านความเรว็ 
เท่ากนั มุมของคลืน่อดัตวัท่ีเกิดขึน้ของบรเิวณส่วนหน้า 
หวัรบจรวดอากาศทีอ่อกแบบใหม่จะมมีมุทีน้่อยกว่า 
หัวรบจรวดอากาศที่น�ำมาศึกษา ยกตัวอย่างเช่น  
จากรปูที ่26 ทีค่วามเรว็ทีม่คั 2 หวัรบจรวดทีอ่อกแบบ
ใหม่จะมีมุมของคลื่นอัดตัวเทียบกับเส้นขนานผ่าน 
ล�ำตัวประมาณ 24.8 องศา ในขณะที่มุมคลื่นอัดตัว
ของหัวรบจรวดอากาศที่น�ำมาศึกษามีมุมประมาณ 
25.9 องศา จากทฤษฎีอากาศพลศาสตร์ในย่าน
ความเร็วเหนอืเสยีงทีเ่ท่ากนัของวตัถุใด ๆ ถ้ามมุคลืน่ 
อัดตัวที่เกิดขึ้นบนวัตถุใด ๆ มีมุมท่ีสูงกว่าจะมีความ
รุนแรงของคลื่นอัดตัวที่สูงกว่า ดังน้ัน สามารถสรุป
ได้ว่า การสงัเกตจากมมุของคลืน่อดัตวับรเิวณส่วนหวั
ของรปูทรงหวัรบจรวดท่ีคล้ายกนั 2 รปูทรง สามารถ
บ่งช้ีถึงความเป็นไปได้ในการลดแรงต้านของรูปทรง

นัน้ ๆ ได้ ซึง่จากการศึกษานีพ้บว่า มมุคล่ืนอดัตวัของ
หัวรบที่ออกแบบใหม่มีค่าน้อยกว่าหัวรบจรวดที่น�ำ
มาศึกษาทุกย่านความเร็วเหนือเสียง 

5.	 สรุปผล
	 จากการวิเคราะห์หาค่าคุณลักษณะอากาศ
พลศาสตร์สถิตและพลวัตของจรวด DTI-2 โดยใช้
โปรแกรม CFD และท�ำการเปรียบเทียบค่าอากาศ
พลศาสตร์ที่ได้กับข้อมูลการทดสอบจริงในอุโมงค์
ลมความเร็วเหนือเสียง พบว่า ทั้ง 2 วิธี มีแนวโน้ม 
สอดคล้องใกล้เคียงกัน คือ มีค่าความแตกต่างไม่เกิน  
10 เปอร์เซ็นต์ ของค่าคุณลักษณะอากาศพลศาสตร์สถติ  
และไม่เกิน 15 เปอร์เซ็นต์ ส�ำหรับค่าคุณลักษณะ
อากาศพลศาสตร์พลวัต ในตลอดทุกค่าความเร็ว
ที่ท�ำการศึกษา และจากการศึกษาโดยการวิเคราะห์
ในรายละเอียดของที่มาของสัมประสิทธิ์แรงต้าน 
บนจรวดที่น�ำมาศึกษา พบว่า สัมประสิทธิ์แรงต้าน 
ส่วนใหญ่ทีเ่กดิข้ึนคือ บนส่วนท้ายจรวด หรอื Base drag  
ประมาณ 38 เปอร์เซ็นต์ ในขณะที่ส่วนหัวรบของ
จรวดมีค่าแรงต้านในล�ำดับรองลงมา ถึงประมาณ 
27 เปอร์เซ็นต์ ล�ำดับถัดมาคือ แรงต้านที่เกิดขึ้นบน 
ล�ำตวัประมาณ 21 เปอร์เซน็ต์ และสุดท้ายคอื แรงต้าน 
ที่เกิดขึ้นที่หาง โดยมีค่าประมาณ 14 เปอร์เซ็นต์ 
	 จากการออกแบบหัวรบของจรวดใหม่ โดย
ใช้วิธี Optimization method ควบคู่กับการใช้
โปรแกรม CFD พบว่า ผลลัพธ์ที่ได้ในขั้นตอนน้ี
คือได้รูปแบบหัวรบจรวดที่ออกแบบใหม่ที่ มีค ่า
สัมประสิทธ์ิแรงต้านรวมของหัวรบที่ออกแบบใหม่
มีค่าต�่ำกว่าอย่างมีนัยส�ำคัญเมื่อเปรียบเทียบกับ
หัวรบจรวดต้นแบบ ซ่ึงมีค่าที่ต�่ำกว่าประมาณโดย
เฉล่ีย 19 เปอร์เซ็นต์ ที่ทุกย่านความเร็วเหนือเสียง
ท่ีท�ำการศึกษา นอกจากนี้ เมื่อรวมแรงต้านที่เกิด
จากหัวรบจรวดเข้ากับส่วนล�ำตัวและหางโค้งจรวด
จะพบว่าจรวดที่ติดตั้งหัวรบจรวดที่ออกแบบใหม่ 
มีค่าสัมประสิทธิ์แรงต้านต�่ำกว่าจรวด DTI-2 หัวรบ 
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MRV เฉลี่ยโดยประมาณ 6 เปอร์เซ็นต์ ดังนั้น จาก
สัมประสิทธิ์ผลลัพธ์การลดลงของค่าสัมประสิทธ์ิ 
แรงต้าน สามารถชี้ให้เห็นถึงความเป็นไปได้ของการ
เพิม่สมรรถนะในระยะยงิหวังผลของจรวดทีอ่อกแบบ
หัวรบใหม่ในขณะที่ยังคงไว้ซึ่งเสถียรภาพในการ
เคลื่อนที่ผ่านอากาศ
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