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การออกแบบจรวดสมรรถนะสูงจ�ำเป็นต้องมีองค์ความรู้เก่ียวกับระบบป้องกันความร้อน ซ่ึงบริเวณ

ปลายท่อจรวด (Nozzle) จะมีชั้นของฉนวน (Insulation layer) ท�ำหน้าท่ีป้องกันความร้อนที่เกิดจากการ

เผาไหม้ (Combustion) ไม่ให้อุณหภูมิสูงเกินไปจนท�ำให้ช้ันโครงสร้างโลหะเกิดความเสียหายซ่ึงจะท�ำให้

ประสิทธิภาพของจรวดลดลง เมื่อเช้ือเพลิงจรวดเผาไหม้ ความร้อนท่ีเกิดจากการไหลของแก๊ส (Gas flow) 

จะท�ำให้ผิวของฉนวนดังกล่าวเกิดการเสียดกร่อน (Ablation) และเสียสภาพ (Deteriorate) ในต่างประเทศ

แบบจ�ำลองทางคณติศาสตร์ (Mathematical model) อย่างง่ายได้ถกูพฒันาขึน้โดยอาศยัพ้ืนฐานของทฤษฎี

การถ่ายเทความร้อน (Heat transfer), ปฏิกิริยาเคมี (Chemical reaction) และพลศาสตร์ของไหล (Fluid 

dynamics) เพื่อใช้อธิบายการเสียดกร่อน การไหลของแก๊ส และอุณหภูมิภายในชั้นฉนวนกันความร้อนซึ่งได้

รับการยอมรับกันอย่างกว้างขวางและสามารถน�ำไปใช้ได้จริง ปัจจุบันด้วยเทคโนโลยีที่ทันสมัยท�ำให้จรวดถูก

พัฒนาไปอย่างรวดเร็ว ดังนั้นแบบจ�ำลองทางคณิตศาสตร์ดังกล่าวจึงมีข้อจ�ำกัดในการใช้งาน เพื่อหลีกเลี่ยง

ข้อจ�ำกัด การจ�ำลองคอมพิวเตอร์ (Computer simulation) ได้แก่ การวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ (Finite 

element analysis) และพลศาสตร์ของไหลเชิงค�ำนวณ (Computational fluid dynamics) ได้ถูกน�ำมาใช้

แก้ปัญหา การไหลของแก๊ส การเสียดกร่อน โครงสร้าง และปัญหาอื่น ๆ ที่เกี่ยวข้องกับการถ่ายเทความร้อน

ในปลายท่อจรวดได้อย่างมีประสิทธิภาพ ดังนั้นในเอกสารนี้จึงเป็นการทบทวนและการรวบรวมเชิงทฤษฎีท่ี

เกีย่วกับการออกแบบจรวดสมรรถนะสงูด้วยการจ�ำลองคอมพวิเตอร์เพือ่ใช้ในการตรวจสอบการไหลของแก๊ส

และการเสยีดกร่อนทีเ่กดิข้ึนในปลายท่อจรวดส�ำหรบัประยกุต์ใช้พฒันาระบบขบัเคลือ่นต่อไป โดยผลการตรวจ

สอบจะรายงานในเอกสารของ สทป. ฉบับถัดไป
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Gas Flow and Ablation in a Rocket Nozzle Investigated
by Computer Simulation

Abstract

Jatuporn Thongsri 1* and Adulyasak Boonpan 2

The design of high-performance rockets requires knowledge of a Thermal Protection System 

(TPS). In the TPS, a nozzle has an insulation layer to prevent the heat generated by combustion from 

too high a temperature, resulting in damage on a metal layer that may degrade rockets' performance. 

When the propellant burns, the heat generated by the gas flow will cause the insulation surface to 

be ablated and deteriorated. Overseas, simple mathematical models were developed based on heat 

transfer, chemical reaction, and fluid dynamics theories to describe ablation, gas flow, and temperature 

within the insulation layer, widely accepted and applied in practical applications. However, with 

modern technology, rockets have been developed rapidly, so the mentioned mathematical models 

have limitations in their uses. To avoid the limitations, computer simulation such as finite element 

analysis and computational fluid dynamics have been effectively employed to solve gas flow, 

ablation, structure, and other problems related to heat transfer in the nozzle. Therefore, this article 

is a theoretical review and compilation of high-performance rocket design with computer simulation 

to investigate gas flow and ablation in the nozzle to further develop a propulsion system. Results of 

investigation will be reported in the next article of Defence Technology Academic Journal.
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1. บทน�ำ

ในปี ค.ศ. 1898 Konstantin Tsiolkovsky 

(1857-1935) [1] ครูสอนวิทยาศาสตร์ชาวรัสเซีย

ได้เสนอแนวคิดเรื่องการส�ำรวจอวกาศด้วยจรวด 

ในรายงานทีเ่ขาตพิีมพ์ในปี ค.ศ. 1903 เขาได้แนะน�ำ

ให้ใช้ประโยชน์จากสารขับดันของเหลวเพื่อท�ำให้

แรงขับสูงขึ้นซึ่งจะท�ำให้จรวดบินได้เร็วขึ้นและ

เคลือ่นไปในระยะทางท่ีไกลขึน้ด้วย ค�ำแนะน�ำของเขา

ได้รับการพิสูจน์หลายครั้งจนได้รับการยอมรับว่า

เป ็นรากฐานของวิทยาศาสตร ์การบินสมยัใหม่ 

(Modern astronautics) ต่อมาวิศวกรยังพบอีกว่า 

นอกจากสารขบัดนัแล้วการออกแบบรูปร่างลกัษณะ

ของปลายท่อจรวดกม็ผีลต่อแรงขบัด้วยเช่นกนั

1.1 ปลายท่อจรวด

ปลายท่อจรวด (Nozzle) คอืส่วนประกอบหนึง่

ที่มีความส�ำคัญของระบบขับเคลื่อน (Propulsion 

system) มันท�ำหน้าท่ีควบคุมทิศทางการไหลของ

แก๊สซึ่งออกมาจากการเผาไหม้ และช่วยให้เกิดการ

เปลี่ยนพลังงานเทอร์โม-เคมี (Thermo-chemical 

energy) ให้กลายเป็นพลังงานจลน์ที่เหมาะสมเพ่ือ

ขบัเคล่ือนจรวด รูปที ่1 แสดงปลายท่อจรวดและส่วน

ประกอบอื่นที่ส�ำคัญ [2]

รูปที่ 1 ปลายท่อจรวดและส่วนประกอบที่ส�ำคัญ [1]

1.1.1 การเปล่ียนพลงังานเทอร์โม-เคมี

โดยทัว่ไปปลายท่อจรวดจะถกูออกแบบให้มลีกัษณะ

แบบ “ลูเ่ข้า แล้ว ลูอ่อก” (Convergent – divergent

nozzle) หรอืทีคุ่น้เคยกันดใีนช่ือ “De Laval nozzle”

ดงัรูปที ่2 [3] โดยรปูทางด้านบนแสดงพฤตกิรรมของ

ความดัน (P), อุณหภูมิ (T) และความเร็วแก๊ส (v) กับ

ต�ำแหน่งในปลายท่อจรวด เมื่อแก๊สซ่ึงเกิดจากการ

เผาไหม้ผ่านออกมาจากซ้ายไปขวาของปลายท่อจรวด 

ในบริเวณคอนเวอร์เจนท์ แก๊สจะมีความดันสูง, 

อุณหภูมิสูง และมีความเร็วต�่ำกว่าเสียง (Subsonic) 

นั่นคือมีเลขมัค (Mach number, Ma) น้อยกว่า 1 

(Ma<1) เมื่อเคลื่อนที่ไปทางขวามากขึ้น ทั้งอุณหภูมิ

และความดันจะลดลงแต่เลขมัคจะสูงข้ึนจนเมื่อแก๊ส

เคล่ือนที่เข้าสู ่บริเวณคอ (Throat) ความเร็วของ

แก๊สจะเท่ากับความเร็วเสียง (Sonic, Ma=1) และ

เมื่อเคลื่อนที่เข้าสู่บริเวณไดเวอร์เจนท์ทางด้านขวา 

อณุหภูม ิและความดนัของแก๊สจะลดลงเป็นอย่างมาก 

แต่ความเรว็แก๊สจะเพิม่ขึน้จนเรว็กว่าเสยีง (Supersonic, 

Ma>1) ซ่ึงจะท�ำให้จรวดเกดิแรงขบัไปข้างหน้าตามกฎ

ข้อท่ี 3 ของนิวตันท่ีกล่าวว่า “แรงกิริยาทุกแรงย่อมมี

แรงปฏิกิริยาซ่ึงมีขนาดเท่ากันแต่ทิศทางตรงกัน

ข้ามเสมอ”

รูปที่ 2 Convergent – divergent nozzle [3]
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1.1.2 แรงขบั

เม่ือพิจารณาว่าเป็นการไหลของแก๊สในอุดมคติ 

(Ideal gas) ความเร็วไอเสีย (Exhaust velocity,      )

ของแก๊สซ่ึงผลักดันให้จรวดไปข้างหน้าในหัวข้อที่แล้ว

สามารถค�ำนวณได้ด้วยสมการ (1) [4]

(1)

ส�ำหรบัใน 1 มิติ อตัราการไหลของแก๊สมค่ีาเท่ากนั

ตลอดโดยไม่ค�ำนงึถึงรปูร่างพืน้ทีห่น้าตดั อตัราการไหลของ

มวล (Mass flow rate) สามารถค�ำนวณได้ด้วยสมการ (2)

(2)

จากสมการ (1) และ (2) อาศัยกฎข้อที่ 3 ของนิวตัน 

แรงที่ท�ำให้จรวดเคลื่อนที่ (Thrust force,     ) คือ

(3)

โดยทั่วไปสมการ (1) - (3) คือสมการอย่างง่าย

เพื่อช่วยในการออกแบบจรวดให้มีประสิทธิภาพสูง

และตรงกับจุดประสงค์การใช้งาน 

ความเร็วไอเสียจะขึ้นอยู่กับชนิดของเช้ือเพลิง

ที่ ใช ้  หากเป ็นเชื้อเพลิงเหลวชนิดเดี่ยว (Liquid

monopropellant) จะมคีวามเรว็ประมาณ 1.7-2.9 km/s 

หากเป็นของเหลวเช้ือเพลิงคู่ (Liquid bipropellant) 

และเชื้อเพลิงแข็ง (Solid propellant) จะมีความเร็ว

ประมาณ 2.9-4.5 km/s และ 2.1-3.2 km/s ตามล�ำดบั 

ด้วยอุณหภูมิที่สูงเกือบ 3,200 oC และมีความเร็ว

เหนือเสียงจะท�ำให้ชั้นผิวโลหะของปลายท่อจรวด

เกิดการเสียดกร่อน (Ablation) ดังนั้นจรวดจึงจ�ำเป็น

ทีจ่ะต้องมกีารระบบป้องกันความร้อนทีม่ปีระสทิธภิาพ

 

1.1.3 การเสียดกร่อน 

มาจากภาษาละตินค�ำว่า “Auferre” แปลว่า 

“เอาออก” เกิดขึ้นจากการที่เนื้อวัสดุได้รับปริมาณ

ความร้อนในปริมาณที่มากจนท�ำให้เกิดการแปรสภาพ

ไปเป็นวสัดุอย่างอืน่ทีไ่ม่ต้องการ โดยมากคอื ถ่าน (Char)

จึงจ�ำเป็นต้องเอาออก การเสียดกร่อนเป็นปัญหาที่

ส�ำคัญอย่างยิ่งในการพัฒนาระบบขับเคลื่อนจรวด

เนื่องจากเมื่อเนื้อวัสดุของฉนวนกันความร้อนเกิดการ

เสียดกร่อนจนเสียสภาพ (Deteriorate) ไปจากเดิม

ซึ่งจะท�ำให้ประสิทธิภาพของจรวดลดลง เช่น ระยะ

การท�ำการส้ันลง ความแม่นย�ำลดลง ฯลฯ ดังนั้นการ

ออกแบบ และท�ำความเข้าใจการเสียดกร่อนที่เกิดขึ้น

จงึมคีวามส�ำคญั รปูที ่3 แสดงตวัอย่างปลายท่อจรวด (ก) 
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ไม่มกีารเสยีดกร่อน และ (ข) มกีารเสียดกร่อน [5] ความ

ร้อนที่สูงและระยะเวลาที่โดนความร้อนที่นานขึ้นจะ

ท�ำให้อัตราการเกิดการเสียดกร่อนสูงขึ้น

รูปที่ 3 ปลายท่อจรวด (ก) ไม่มีการเสียดกร่อน 
(ข) มีการเสียดกร่อน [5]

เพื่อพัฒนาประสิทธิภาพการท�ำงานของจรวด 

ในปี ค.ศ. 1957 Bartz [6] ได้พัฒนาแบบจ�ำลองกึ่ง

ประจกัษ์ (Semi empirical model) ใช้ส�ำหรับ

ค�ำนวณหาสมัประสทิธิก์ารถ่ายเทความร้อนของจรวด 

ซ่ึงปัจจบุนักย็งัใช้อยูส่�ำหรบัการพฒันาจรวดพสิยัใกล้ 

ปฏิบัติงานในความสูงไม่มากนัก และฟังก์ชันก์การ

ปฏิบัติงานไม่ซับซ้อน

ต่อมาในปี ค.ศ. 1965-1999 [7,8] องค์การ

บรหิารการบนิและอวกาศแห่งชาติ (NASA) ได้ร่วมกบั

เอกชนพฒันาโปรแกรมส�ำหรบัจ�ำลองการเสยีดกร่อน

ใน 1 มติขิองชั้นฉนวนกันความร้อนอย่างง่ายซึ่งถูก

แสดงดังรปูที ่4 เม่ือได้รบัความร้อนปรมิาณทีม่ากเป็น

เวลานาน ช้ันเสียดกร่อนบางส่วนจะเสียสภาพกลาย

เป็นถ่านดังนั้นสามารถเขียนความสัมพันธ ์ของ

ความหนาชั้นต่าง ๆ ได้ดัง (4)

(4)

ชั้นการ
เสียดกร่อน

ชั้นโครงสร้างโลหะชั้นฉนวนกันความร้อน

ชั้นฉนวนกัน
ความร้อน

รูปที่ 4 แบบจ�ำลองอย่างง่ายของฉนวนกันความร้อน

ส�ำหรบัความหนาของชัน้เสยีดกร่อนสามารถค�ำนวณ

ได้จากสมการ (5)

(5)
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ความหนาของชั้นถ่านจะขึ้นอยู่กับชนิดของเนื้อวัสดุ 

ตามรายงานของ NASA [8] ส�ำหรับวัสดุประเภท 

Carbon cloth phenolic สามารถเขียนได้ดัง

สมการ (6) และส�ำหรับ Silica reinforced phenolic 

สามารถเขียนได้ดังสมการ (7) ตามล�ำดับ

(6)

(7)

เมื่อ      คือ ฟลักซ์ความร้อน (Heat flux)Q

ส�ำหรับความหนาของชั้นฉนวนกันความร้อน 

สามารถประมาณได้จากการแก้สมการการน�ำความร้อน

ภาวะไม่คงที ่(Unsteady state heat conduction) 

โดยพิจารณาว่าเป็นกรณีเกิดการเสียดกร่อนสูงสุด 

(Worst case) ที่เกดิจากผิวหน้าของชั้นฉนวนสัมผัส

กบัแก๊สทีม่กีารไหลสถติย์แบบอสิระและอณุหภมูคิงที่ 

(Free stream static temperature) ณ ต�ำแหน่งที่

พิจารณา ( x ) เป็นเวลานานเท่ากับเวลาที่ใช้ในการ

เผาไหม้ของจรวด โดยความหนาของฉนวนกัน

ความร้อนจะเท่ากบัระยะทางถงึจุดทีม่อีณุหภมูสิงูสดุ

ถึงระดับที่มีผลต่อความแข็งแรงของโลหะโครงสร้าง

ของปลายท่อจรวด ซึ่งสมการดังกล่าวเขียนได้ดัง

สมการ (8) [9]

(8)

ตั้งแต่ในอดีตที่ผ่านมาสมการ (1) - (8) ได้รับ

การยอมรับและถูกใช ้ช ่วยพัฒนาการออกแบบ

ปลายท่อจรวดเรื่อยมา เนื่องจากให้ผลที่สอดคล้อง

กับการใช้งานจริงเป็นอย่างดี แต่ในปัจจุบันจรวดมี

ประสิทธิภาพสูงข้ึนด้วยรูปลักษณ์และฟังก์ชันการ

ท�ำงานของอุปกรณ์ต่าง ๆ ที่ซับซ้อนมากขึ้น ท�ำให้

สมการดังกล่าวไม่เพียงพอที่จะอธิบายการถ่ายเท

ความร้อน การเสียดกร่อน รวมถึงสิ่งท่ีเกิดข้ึนจริง

ขณะปฏิบัติงานได้อย่างเพียงพอ ปัจจุบันการจ�ำลอง

คอมพิวเตอร์ (Computer simulation) ได้แก่ การวเิคราะห์

ไฟไนต์เอลิเมนต์ (Finite element analysis, FEA) 

และพลศาสตร์ของไหลเชงิค�ำนวณ (Computational 

fluid dynamics, CFD) ได้เข้ามามบีทบาทในการศกึษา

เรื่องดังกล่าว ในประเทศไทยยังไม่พบว่ามีการใช้

การจ�ำลองคอมพิวเตอร์ช่วยในการศึกษาและพัฒนา

ระบบขับเคลื่อนของปลายท่อจรวดมาก่อน ดังนั้น

ในเอกสารน้ี ผู้เขียนจึงมีจุดมุ่งหวังร่วมกับสถาบัน

เทคโนโลยีป้องกันประเทศ (สทป.) ที่จะใช้ทบทวน

และรวบรวมเชิงทฤษฎีที่เกี่ยวข้องกับการจ�ำลอง

คอมพวิเตอร์ เพือ่น�ำไปใช้ตรวจสอบการไหลของแก๊ส 

และการเสียดกร่อน จนมีองค์ความรู้สามารถน�ำไป

ต่อยอดในการพัฒนาระบบขับเคลื่อนส�ำหรับปลาย

ท่อจรวดได้ต่อไป

1.2 การจ�ำลองคอมพิวเตอร์

การจ�ำลองคอมพิวเตอร์ เป็นการจ�ำลองใน

คอมพิวเตอร์เพื่อใช ้ศึกษาเหตุการณ์ที่มีอยู ่จริง
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ท้ังในอดตี ปัจจบัุน หรอือนาคตโดยการก�ำหนดเงือ่นไข 

ตัวแปร ค่าเฉพาะ ฯลฯ ของสถานการณ์ที่ต้องการ

ศึกษาให้ใกล้เคียงกับของจริงมากที่สุด ซอฟท์แวร์จะ

แก้สมการคณิตศาสตร์ท่ีเกี่ยวข้องกับเหตุการณ์น้ัน

และแสดงค�ำตอบเชิงตัวเลข (Numerical results) 

เพือ่ใช้ในการวเิคราะห์ และตอบค�ำถามจากเหตุการณ์

ทีส่นใจ ในงานวจิยันีก้ารจ�ำลองคอมพวิเตอร์ประกอบ

ไปด้วย 2 ส่วน คือ พลศาสตร์ของไหลเชิงค�ำนวณ

ใช้ส�ำหรบัศกึษาการเผาไหม้ตลอดจนการไหลของแก๊ส 

ส่วนการวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ใช้ส�ำหรับศึกษา

การถ่ายเทความร้อนในชั้นฉนวนกันความร้อน

1.2.1 พลศาสตร์ของไหลเชิงค�ำนวณ 

รูปแบบการไหลของแก๊ส ตลอดจนตัวแปรที่

เกี่ยวข้องกับปลายท่อจรวดสามารถค�ำนวณด้วยการ

แก้สมการอนุพันธ์ย่อยไม่เชิงเส้นของสมการอนุรักษ์ 

(Conservation equation) และสมการความป่ันป่วน 

(Turbulence equation) สมการอนุรักษ์ ได้แก่

อนุรักษ์มวล (9), อนุรักษ์โมเมนตัม (10) และอนุรักษ์

พลังงาน (11) ซึ่งเขียนได้ดังนี้ [10,11]

(9)

(10)

(11)

การหาค�ำตอบคอมพิวเตอร์ต้องแก้สมการ

อนุรักษ์ (9) - (11) และแก้สมการของแบบจ�ำลอง

ความปั่นป่วน (Turbulence model) โดยอาศัย

วิธีการไฟไนต์วอลุม (Finite volume method) ซึ่ง

สมการความปั่นป่วนที่เหมาะสมส�ำหรับงานวิจัยนี้

คอื SST k- ω  ซึง่ใช้ดสี�ำหรบัของไหลทีม่กีารบีบอัดและ

ความเรว็สงู [10-12] สมการความป่ันป่วน 2 สมการนี้

ประกอบไปด้วยตวัแปรส�ำคญั คอื พลงังานจลน์ศาสตร์

ป่ันป่วน (Turbulence kinetic energy, k ) และ อตัรา

การกระจายเฉพาะ (Specific dissipation rate, ω )

รปูสมบรูณ์ของสมการความป่ันป่วนนี ้ผูส้นใจสามารถ

อ่านเพิ่มเติมได้ใน [10,12] ไม่สามารถแสดงได้ใน

เอกสารนี้ เนื่องจากพื้นที่จ�ำกัด รูปที่ 5 แสดงตัวอย่าง

การน�ำพลศาสตร์ของไหลเชงิค�ำนวณไปใช้ตรวจสอบ 

(ก) ความเรว็ และ (ข) ความดันสมับูรณ์ ในการวิเคราะห์

การไหลของแก๊สในปลายท่อจรวด [13] โดยแถบสี

แสดงระดบัของปรมิาณท่ีแสดงผล น�ำ้เงนิคอื ระดบัต�ำ่

ไปจนถึงแดงในระดับสูง ในรูป (ก) จะเห็นได้ว ่า

ทางด้านซ้ายความเร็วต�่ำกว่าเสียง บริเวณคอคอด

ความเรว็เท่าเสียง และทางด้านขวาความเรว็สงูกว่าเสยีง

ในรปู (ข) ด้านซ้ายความดนัสงู ส่วนด้านขวาความดนั

ต�ำ่กว่า ความดนัจะลดลงจากซ้ายไปขวา ซ่ึงพฤตกิรรม

ของความเร็วและความดันสัมบูรณ์ในรูปนี้สอดคล้อง

กบัท่ีรายงานไว้ในหวัข้อ 1.1 ดงันัน้พลศาสตร์ของไหล

เชิงค�ำนวณให้ผลการจ�ำลองท่ีมีความน่าเช่ือถือ และ

สอดคล้องกับปัญหาที่เราสนใจ
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1.2.2 การวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ 

ส�ำหรับการถ่ายเทความร้อนที่เกิดขึ้นในเนื้อ

ของแข็งบริเวณฉนวนกันความร้อน ตัวแปรต่าง ๆ

ที่ต ้องการทราบค่าสามารถค�ำนวณได้จากการ

แก้สมการไฟไนต์เอลิเมนต์ในสภาวะขึ้นกับเวลา

ดังสมการ (12) [14] 

(12)

รูปที่  6 แสดงตัวอย ่างการตรวจสอบการ

ถ ่ายเทความร ้อนของปลายท ่อจรวดด ้วยการ

วิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ [14] ในรูป (ก) แสดงภาพ

แบบจ�ำลองแข็ง (Solid model) และ (ข) แสดง

อุณหภูมิที่เกิดขึ้นในปลายท่อจรวด จะเห็นได้ว่า

ไฟไนต์เอลิเมนต์สามารถใช้ตรวจสอบอุณหภูมิ

บนปลายท่อจรวดได้ อุณหภูมิ, ฟลักซ์ความร้อน, 

ความเร็วการไหลของแก๊ส, ความดัน ฯลฯ สามารถ

ค�ำนวณได้จากสมการ (9) - (12) ร่วมกับสมการ

ความปั ่นป่วนทั้ง 2 สมการ ดังนั้นในงานวิจัยนี้

คอมพิวเตอร์จะต้องแก้สมการ 6 สมการในแต่ละ

เอลิเมนต์ ท�ำให ้เกิดสมการคณิตศาสตร์ที่ต ้อง

แก ้หลายล ้านสมการ โดยอาศัยซอฟท์แวร ์ใน

คอมพิวเตอร์ สมการเหล่านั้นสามารถหาค�ำตอบได้

เมือ่ก�ำหนดเงือ่นไขขอบเขต (Boundary condition) 

ที่เหมาะสม และครบถ้วน ผลท่ีได้จากการค�ำนวณ

จะอยู่ในเทอมของตัวเลข ซึ่งซอฟท์แวร์จะเปลี่ยน

ให้อยู่ในรูปเฉดสีเพื่อให้ง่ายแก่การวิเคราะห์ ดังที่

แสดงเป็นแถบสีในรูปที่ 5 และ 6 เมื่อวิเคราะห์ผล

ร่วมกับการทดลอง หรือผลเทียบเคียงกับงานวิจัย

อื่นจะท�ำให้เราได้ผลการจ�ำลองท่ีมีความแม่นย�ำ

และน่าเช่ือถือ

รูปที่  5 ตัวอย่างผลการจ�ำลองการไหลของแก๊สด้วย
พลศาสตร์ของไหลเชิงค�ำนวณ (ก) ความเร็ว และ 

(ข) ความดันสัมบูรณ์ [13]

รูปที่ 6 (ก) แบบจ�ำลองของแข็งของปลายท่อจรวด และ (ข) 
อุณหภูมิที่ค�ำนวณได้ด้วยการวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ [15]
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2. ระเบียบวิธีวิจัย

งานวจิัยนี้เป็นการทบทวนและการรวบรวมเชิง

ทฤษฎีเก่ียวกับการออกแบบจรวดสมรรถนะสูงด้วย

การจ�ำลองคอมพิวเตอร์เพื่อตรวจสอบการถ่ายเท

ความร้อน และการไหลของแก๊สในปลายท่อจรวด

ด้วยการจ�ำลองคอมพิวเตอร์ และหาแนวทางเพ่ิม

ประสิทธิภาพระบบป้องกันความร้อน โดยเราจะใช้

ซอฟท์แวร์คอมพิวเตอร์จ�ำลองภายใต้เงื่อนไขที่สนใจ

ได้แก่ เป็นการเผาไหม้ของเชื้อเพลิงแข็งในสภาวะ

ขึน้กบัเวลาในช่วง 0 - 4 วนิาทแีรก และเป็นการจ�ำลอง

ใน 2 มติ ิผลทีต้่องการคอื อณุหภมู,ิ ฟลกัซ์ความร้อน, 

การเสียดกร่อน, การส่ันพ้อง (Resonance), และ

คลื่นกระแทก (Shock wave) ที่เกิดขึ้นของปลายท่อ

จรวดกลุม่ 122 มม. ส�ำหรับระเบยีบวธิวีจิยัท่ีใช้แสดง

ดังแผนผังในรูปที่ 7 จากรูปในเส้นประคือ ขั้นตอน

การจ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์ซึ่งจะถูกน�ำมาช่วยใน

การศกึษาเร่ืองน้ี ผลการจ�ำลองจะถกูเปรยีบเทยีบกบั

ผลการทดลองจริงหรือทฤษฎีที่เกี่ยวข้องซึ่งกล่าวไว้

ในหัวข้อ 1 ด้วยสมการ (1) - (8) จนมั่นใจว่าผลการ

จ�ำลองมีความถูกต้อง หลังจากนั้น ผลทั้งหมดจะถูก

น�ำไปวเิคราะห์เพ่ือหาแนวทางปรบัปรงุระบบป้องกนั

ความร้อนให้มีประสิทธิภาพสูงขึ้นต่อไป ผลที่ได้จาก

งานวจิยันี ้ในระยะสัน้สามารถน�ำไปใช้ออกแบบระบบ

ป้องกันความร้อนเพ่ือเพิ่มประสิทธิภาพให้กับปลาย

ท่อจรวดกลุม่ 122 mm ได้อย่างทันท ีส่วนในระยะยาว 

การจ�ำลองคอมพวิเตอร์ และระเบยีบวธิวีจิยัสามารถ

น�ำไปใช้ออกแบบปลายท่อจรวดในกลุ่มอื่น ๆ ให้มี

ประสิทธิภาพสูงขึ้นได้ต่อไป

3. บทสรุป

เอกสารวิชาการน้ีเป็นการทบทวนและการรวบรวม

เชิงทฤษฎีที่เกี่ยวกับการออกแบบจรวดสมรรถนะสูง

รูปที่ 7 แผนผังระเบียบวิธีวิจัย

ด้วยการจ�ำลองคอมพิวเตอร์โดยได้กล่าวถึงลักษณะ

การท�ำงาน แรงขบั และการเสยีดกร่อนของปลายท่อ

จรวดรวมถึงทฤษฎีการถ่ายเทความร้อนท่ีเก่ียวข้อง

เบ้ืองต้น นอกจากนีย้งัได้ยกตวัอย่างการใช้การจ�ำลอง

คอมพิวเตอร์ ได้แก่ พลศาสตร์ของไหลเชงิค�ำนวณ 

และการวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ที่ประสบความ

ส�ำเร็จในการพัฒนาปลายท่อจรวดของนักวิจัยใน

ต่างประเทศเพือ่ชี้ให้เหน็ประโยชน์ในการใช้แก้ปัญหา

และพัฒนาปลายท่อจรวด ส�ำหรับในต่างประเทศ

การจ�ำลองคอมพิวเตอร์ส�ำหรับพัฒนาระบบป้องกัน

ความร้อนถกูใช้กนัอย่างแพร่หลาย ส�ำหรบัในประเทศไทย

ยังไม่แพร่หลายมากนัก ดังนั้นในท้ายเอกสารนี้จึงได้

น�ำเสนอการจ�ำลองคอมพวิเตอร์และระเบียบวิธีวิจัย

ของงานวิจัยพอสังเขป ต่อไปคอื การน�ำการจ�ำลอง

คอมพิวเตอร์ไปใช้ในการศึกษาการถ่ายเทความร้อน

และการไหลของแก๊สในปลายท่อจรวด เพือ่ทีจ่ะน�ำผลที่

ได้ไปใช้ในการปรบัปรุง และพฒันาระบบขับเคลือ่นจรวด

ต่อไป ซ่ึงความรู้ท่ีได้จะถูกน�ำมารายงานในวารสาร

วิชาการของ สทป. ในฉบับต่อไป



Defence Technology Academic Journal, Volume 3, Issue 8 / July - December 2021 13

4. กิตติกรรมประกาศ

งานวิจัยนี้ได้รับการสนับสนุนจาก วิทยาลัย

นวัตกรรมการผลิต ข้ันสู ง  สถาบันเทคโนโลยี

พระจอมเกล้าเจ้าคุณทหารลาดกระบัง และสถาบัน

เทคโนโลยีป้องกันประเทศ
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