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บทคัดย่อ

	 งานวิจัยชิ้นนี้ได้น�ำเสนอการหาค่าเหมาะสมที่สุดของการออกแบบตามแนวคิดของกามิกาเซ่โดรน

ปีกรูปตัวเอ็กซ์ขับเคลื่อนด้วยระบบไฟฟ้าด้วยวิธีเมต้าฮิวริสติกส์ ฟังก์ชันเป้าหมายของการออกแบบประกอบ

ไปด้วยการหาค่าต�่ำที่สุดของน�้ำหนักเครื่องบินและค่าสูงที่สุดของเวลาในการบิน โดยค�ำนึงถึงภารกิจในการบิน

และเสถียรภาพในการบินเป็นเงื่อนไขบังคับ วิธีแถบตาข่ายลมวน (Vortex Lattice Method: VLM) 

ถูกน�ำมาใช้เพื่อค�ำนวณทางด้านอากาศพลศาสตร์และเสถียรภาพในการบิน และวิธีทฤษฎีเบลดเอเลเมนต์

โมเมนตัม (Blade Element Momentum Theory: BEMT) ถูกน�ำมาใช้ในการวิเคราะห์ใบพัด อัลกอริทึม 

Multi-objective Metaheuristic with Interactive Parameter Distribution Estimation (MMIPDE) 

ถูกใช้น�ำมาเป็นเครื่องมือในการหาค่าเหมาะสมที่สุด ผลการออกแบบได้ถูกเลือกออกมา 3 ตัวอย่าง จากขอบ

หน้าพาเรโต (Pareto front) ความจุแบตเตอรี่ส่งผลโดยตรงต่อฟังก์ชันเป้าหมายทั้งสอง พารามิเตอร์ของ

อากาศยานจะเปลี่ยนไปหากมีน�้ำหนักท่ีเปลี่ยนแปลง ค่าเหมาะสมที่สุดจากการออกแบบอากาศยานจะถูก

น�ำไปออกแบบในขั้นตอนการออกแบบขั้นกลาง
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Abstract

	 This research presents the optimization of the concept design of an electrically 

powered X-wing kamikaze drone using metaheuristics. The objective function consists of 

finding the minimum of aircraft weight and maximum of endurance taking into account of 

the flight mission and flight stability requirement. Vortex lattice method (VLM) is used to 

calculate the aerodynamics and flight stability, and the blade element momentum theory 

(BEMT) method is used for the analysis the propeller. Multi-objective metaheuristic with 

new concept of parameter adaptation (MMIPDE) is used as an optimizer. Three optimal 

design results were selected from the pareto front. Battery capacity directly affects both 

objective functions. Another design variable of the aircraft will change up to weight. The 

optimum values from the aircraft design will be taken into consideration in the next phase.
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1. บทนำ�
	 อากาศยานไร้คนขับ (Unmanned Aerial 

Vehicle: UAV) หรือท่ีคุ้นเคยกันในช่ือโดรน (Drone) 

กลายเป็นเครื ่องมือที ่ถูกนำ�ไปประยุกต์ใช้งาน

ได้หลากหลาย ต้ังแต่การลาดตระเวนทางทหารไปจนถึง

การใช้งานพลเรือน เช่น เกษตรกรรม การเฝ้าระวัง 

และการจัดการภัยพิบัติ ในช่วงไม่ก่ีปีท่ีผ่านมา มีการ

ปรับเปลี่ยนแนวคิดเก่ียวกับเร่ืองโลกร้อน จึงส่งผลต่อ

ระบบขับเคล่ือนของ UAV คือ เปล่ียนจากเคร่ืองยนต์

สันดาปสู่มอเตอร์ไฟฟ้า เพ่ือท่ีจะเป็นมิตรต่อส่ิงแวดล้อม

และลดค่าใช้จ่ายในการดำ�เนินงานลงเม่ือเทียบกับ

เครื่องยนต์ที่ใช้สันดาปแบบดั้งเดิม อย่างไรก็ตาม 

การออกแบบ UAV ไฟฟ้ายังมีความท้าทายที่สำ�คัญ

หลายประการในการออกแบบ ปัญหาหลักอย่างหนึ่ง

ในการออกแบบอากาศยานไร้คนขับโดยขับเคลื่อน

ด้วยไฟฟ้า (Electric Unmanned Aerial Vehicle: 

eUAV) คือ การจัดเก็บและการจัดการพลังงาน eUAV 

อาศัยแบตเตอร่ีในการขับระบบขับเคล่ือน ความหนาแน่น

ของพลังงาน น้ำ�หนัก และประสิทธิภาพของแบตเตอร่ี

ส่งผลกระทบอย่างมีนัยสำ�คัญต่อสมรรถนะและ

ความสามารถในการบินของ eUAV แม้ว่าจะมีการ

ปรับปรุงเทคโนโลยีแบตเตอร่ีในปัจจุบันอย่างต่อเน่ือง 

แต่ก็ยังเผชิญกับข้อจำ�กัดในแง่ของความหนาแน่น

ของพลังงานและความทนทานและความสามารถใน

การบรรทุกของ eUAV ดังนั้น การออกแบบ eUAV 

อย่างมีประสิทธิภาพ หรือการออกแบบ eUAV 

ให้เหมาะสมท่ีสุด จึงเป็นปัจจัยหลักของการรับประกัน

ความสำ�เร็จของภารกิจในการบินโดรนถูกใช้อย่าง

แพร่หลายมากขึ้นในสงครามยุคใหม่ เนื่องจากความ

คล่องตัว การเข้าถึงเป้าหมายได้ง่าย และประสิทธิผล

ในสถานการณ์การต่อสู้ต่าง ๆ โดรนเหล่าน้ีมีข้อได้เปรียบ

หลายประการสำ�หรับกองกำ�ลังทหาร รวมถึงการ

ลาดตระเวน การเฝ้าระวัง การได้มาซ่ึงเป้าหมาย หรือ

แม้กระทั่งความสามารถในการรุก ประโยชน์หลัก

อีกประการหน่ึงของการใช้โดรนในสงครามร่วมสมัย 

คือ ความสามารถในการรวบรวมข้อมูลแบบเรียลไทม์

(Real time) โดยไม่ทำ�ให้ทหารตกอยู่ในความเสี่ยง 

โดรนท่ีติดต้ังกล้องความละเอียดสูงและเซนเซอร์ต่าง ๆ

สามารถให้ข้อมูลอันมีค่าเก่ียวกับตำ�แหน่ง การเคล่ือนไหว

และโครงสร ้างพื ้นฐานของศ ัตรู ข้อมูลเหล่านี้

ช่วยให ้ผ ู ้บ ัญชาการทหารสามารถต ั ดส ินใจ

อย่างทันท่วงทีและวางแผนปฏิบัติการทางยุทธวิธีได้

อย่างมีประสิทธิภาพมากขึ ้น นอกเหนือจากการ

ลาดตระเวนและการเฝ้าระวังแล้ว โดรนยังถูกนำ�มาใช้

เพ่ือวัตถุประสงค์เชิงรุกในสงครามสมัยใหม่มากข้ึนอีกด้วย

โดรนติดอาวุธหรือที่รู้จักกันในชื ่อ กามิกาเซ่โดรน

(Kamikaze drone) สามารถบรรทุกและปรับใช้อาวุธ

ยุทโธปกรณ์ต่าง ๆ ไม่ว่าจะเป็น หัวรบ ระเบิด และ

ขีปนาวุธนำ�วิถี ความสามารถน้ีช่วยให้กองกำ�ลังทหาร

ทำ�การโจมตีเป้าหมายศัตรูได้อย่างแม่นยำ�โดยสร้าง

ความเสียหายต่อตนเองให้น้อยท่ีสุด ซ่ึงลดความเส่ียง

ต่อพลเรือนและโครงสร้างพื ้นฐาน ในสงคราม

ระหว่างรัสเซียและยูเครน พบว่ามีกามิกาเซ่โดรน

ให้เห็นหลากหลายรูปแบบ ไม่ว่าจะเป็น Harop ท่ีมี

รูปทรงแบบคานาร์ด (Canard) และมีลักษณะลำ�ตัว

แบบเบรนด์วิง (Blended wing) ซึ่งถูกพัฒนาโดย

Israel Aerospace Industries [1] สวิตช์เบรด 

(Switchblade) ที่พัฒนาโดย Aero Vironment 

มีลักษณะเรียบง่ายแบบอากาศยานท่ัวไป (Conventional

aircraft) [2] หรือแลนเซต 3 (LANCET3) ซึ่งถูก

พัฒนาโดย ZALA Aero Group ที่มีลักษณะเป็นปีก

รูปตัวเอ็กซ์ โดยมีข้อดี คือ ประสิทธิภาพในการ

ควบคุมรอบแกน z (Yawing) ที่สูงขึ้นกว่าเครื่องบิน

แบบ Conventional aircraft ส่งผลให้ความสามารถ

ในการติดตามเป้าหมายที่เคลื่อนที่ได้ดีขึ้น [3] 
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	 การออกแบบอากาศยานแบ่งเป็น 3 ส่วน คือ 

การออกแบบตามแนวคิด (Conceptual Design) 

การออกแบบขั้นกลาง (Preliminary Design) และ

การออกแบบขั้นละเอียด (Detail Design) โดยการ

ออกแบบตามแนวคิดและการออกแบบในขั้นกลางนั้น

จะเป็นการออกแบบรูปร่างภายนอกและรายละเอียด

โครงสร้างภายในเคร่ืองบินตามลำ�ดับส่วนข้ันละเอียด

จะเป็นการออกแบบรายละเอียดช้ินส่วน  การประกอบ

การข้ึนรูป รวมถึงการวเิคราะห์อากาศยานที่สร้างข้ึน

อย่างละเอียด ความสำ�คัญของการแก้ไขปัญหาท่ีกล่าวมา

ในย่อหน้าก่อนหน้านี้ พบว่า ในขั้นตอนการออกแบบ

ตามแนวคิดมีผลอย่างมากต่อระยะเวลาและค่าใช้จ่าย

ในการออกแบบถึง 70% กล่าวคือ หากสามารถ

ออกแบบในขั้นตอนการออกแบบตามแนวคิดได้ดี

จะช่วยลดเวลาและค่าใช้จ่ายได้เป็นอย่างมาก [4] 

การออกแบบอากาศยานในข้ันตอนการออกแบบตาม

แนวคิด (Aircraft conceptual design) ในปัจจุบัน

ได้ใช้องค์ความรู้ทางด้านคอมพิวเตอร์ช่วยในการ

คำ�นวณทางวิศวกรรม (Computer-Aided Engineering:

CAE) ร่วมกับการนำ�คอมพิวเตอร์มาช่วยในการออกแบบ

(Computer-Aided Design: CAD) ในการวิเคราะห์

ประสิทธิภาพของอากาศยาน วิธีแถบตาข่ายลมวน

(Vortex Lattice Method: VLM) เป็นวิธีที่ได้รับ

ความนิยมอย่างแพร่หลายในการออกแบบอากาศยาน

ในข้ันตอนการออกแบบตามแนวคิด เน่ืองจากสามารถ

ทำ�นายโมเดลอากาศพลศาสตร์และสามารถ

วิเคราะห์เสถียรภาพของอากาศยานได้อย่างแม่นยำ�

ใกล้เคียงการทดลองด้วยอุโมงค์โดยใช้เวลาในการ

คำ�นวณที่ต่ำ�กว่าวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำ�นวณ 

(Computational Fluid Dynamic: CFD) หลายเท่าตัว

ภายใต้ข้อจำ�กัดท่ีว่าวิธี VLM ไม่สามารถทำ�นายโมเดล

ของอากาศพลศาสตร์เมื่อเกิดการไหลแยกของ

อากาศและไม่สามารถทำ�นายแรงเสียดทาน 

(Friction drag) ของอากาศได้ แต่ด้วยข้อดีที่ว่าวิธี

VLM ใช้เวลาในการคำ�นวณค่อนข้างน้อยเมื ่อเทียบ

กับวิธีอ่ืน ๆ จึงเหมาะใช้เป็นเคร่ืองมือในการวิเคราะห์

ร่วมกับวิธีการหาค่าเหมาะสมที่สุด (Optimisation) 

ที่ต้องอาศัยรอบในการคำ�นวณ ในการออกแบบ 

	 โดยท่ัวไปแล้วปญัหาการออกแบบเคร่ืองบิน

ในขั้ นตอนการออกแบบตามแนวคิดด้ วยวิ ธี  

Optimisation สามารถกำ�หนดฟังก์ชันเป้าหมาย 

(Objective function) ได้ท้ัง ฟังก์ชันเป้าหมายเดียว 

(Single-objectives) หรือแบบ แบบหลายฟังก์ชัน

เป้าหมาย (Multi-objectives) ประกอบด้วย การหาค่า

ต่ำ�ท่ีสุดของน้ำ�หนักรวมของเคร่ืองบิน การหาค่าต่ำ�ท่ีสุด

ของระยะ take-off หรือ หาค่าสูงท่ีสุดของระยะทาง

หรือระยะเวลาในการบิน ภายใต้เง่ือนไขบังคับของภารกิจ

ในการบิน เสถียรภาพของอากาศยาน โดยวิธีที่นิยม

นำ�มาแก้ไขปัญหาการออกแบบเครื่องบินในข้ันตอน

การออกแบบตามแนวคิด คือ วิธีเมต้าฮิวริสติกส์ 

ซึ่งข้อดีของวิธีนี้คือ เหมาะกับปัญหาที่ไม่สามารถ

คำ�นวณเกรเดียน (Gradient) ได้ หรือ กล่าวคือ วิธี

เมต้าฮิวริสติกส์อยู่ในรูปแบบของการไม่ใช้เกรเดียน

ในการออกแบบ (Gradient-free) อัลกอริทึมยอดนิยม

ที่จัดอยู่ในประเภทของเมต้าฮิวริสติกส์ ไม่ว่าจะเป็น 

Differential Evolution (DE) [5] หรือ Particle 

Swarm Optimization (PSO) [6] อัลกอริทึม

ท่ีใช้แก้ปัญหาแบบหลายฟังก์ชันเป้าหมาย ไม่ว่าจะเป็น

Multi-objective Ant Lion Optimizer: A

Multi-objective Optimization Algorithm 

(MOALO) [7] หรือ Multi-objective Whale 

Optimization Algorithm (MWO) [8] แม้กระทั่ง

อัลกอริทึมที่ถูกปรับปรุงเพื่อเพิ่มประสิทธิภาพ

ในการหาคำ�ตอบ [9] - [10] 
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	 เป้าหมายของงานวิจัยชิ้นนี้คือ การหาค่า

เหมาะสมที่สุดของการออกแบบกามิกาเซ่โดรนแบบ

ปีกและหางรูปตัวเอ็กซ์โดยขับเคลื่อนด้วยระบบ

ไฟฟ้า ด้วยวิธี MMIPDE [11] โดยมีฟังก์ชันเป้า

หมายแบบ 2 ฟังก์ชันเป้าหมาย คือ หาค่าต่ำ�ที่สุด

ของน้ำ�หนักเครื่องบิน (Total weight) และหาค่าสูง

ที่สุดของเวลาในการบิน (Endurance) โดยมี

ตัวแปรในการออกแบบประกอบไปด้วยพารามิเตอร์

ของรูปทรงและขนาดของอากาศยานและพารามิเตอร์

ของใบพัดโดยมีเงื่อนไขบังคับประกอบด้วยการ

กำ�หนดภารกิจในการบินและเสถียรภาพของ

อากาศยาน ในหัวข้อที่ 2 จะกล่าวถึงหลักการและ

ทฤษฎีที่เกี่ยวข้องของการออกแบบตามแนวคิดของ

กามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์ด้วยวิธีเมต้าฮิวริสติกส์

ไม่ว่าจะเป็น การวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์และเสถียรภาพ

ด้วยวิธี VLM ด้วยซอฟต์แวร์ AVL (Athena Vortex 

Lattice) [12] การข้ึนรูปเคร่ืองบินสามมิติด้วยซอฟต์แวร์

OpenVSP (Open Vehicle Sketch Pad) [13] 

การกำ�หนดปัญหาการออกแบบตามแนวคิดของ

กามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์ จากนั้นกระบวนการ

หาค่าเหมาะสมที่ส ุดของปัญหาการออกแบบ

ตามแนวคิดของกามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์ถูกแสดง

ในหัวข้อที่ 3 ผลการออกแบบ สรุปและอภิปรายผล

จะแสดงให้เห็นในหัวข้อที่ 4 และ 5 ตามลำ�ดับ

2. หลักการและทฤษฎีท่ีเก่ียวข้องของการออกแบบ

ตามแนวคิดของกามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์

ด้วยวิธีเมต้าฮิวริสติกส์

	 ขั้นตอนการออกแบบตามแนวคิดของ

อากาศยานสามารถอธิบายได้ตามรูปที่ 1 

	 โดยเร่ิมต้นการกำ�หนดรูปทรงของอากาศยาน 

โมเดลอากาศยานแบบปีกและหางรูปตัวเอ็กซ์ 

รูปที่ 1 ขั้นตอนการออกแบบตามแนวคิดของอากาศยาน
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รูปที่ 2 โมเดลอากาศยานแบบปีกและหางรูปตัวเอ็กซ์

ดังร ูปที่ 2 ได้ถูกนำ�มาออกแบบในงานว ิจ ัยชิ้นนี้

ปีกทุกช้ินจะมีระยะความยาวปีก (Span), ความยาว

ของคอร์ดท่ีโคนปีก (Root chord) ความยาวของคอร์ด

ท่ีปลายปีก (Tip chord) เท่ากัน และมีอัตราส่วนของ

ความยาวคอร์ดท่ีปลายปีก (Taper ratio) ท่ีเท่ากับ 1 

แต่ละปีกจะทำ�มุมต่อกัน 45 องศา และเป็นปีก

แบบไม่มีมุมลู่ของปีก (Non-sweep angle) โดยปีก

ด้านหน้าและด้านหลังจะใช้ แพนอากาศ (Airfoil) 

ที่มีชื่อว่า ClarkY และ naca0012 ตามลำ�ดับ ขนาด

ของลำ�ตัวจะถกูกำ�หนดใหเ้ปน็ค่าคงท่ีโดยมีความยาว

เท่ากับ 0.8 เมตร และมีเส้นผ่านศูนย์กลางเท่ากับ 

0.01 เมตร มอเตอร์ไฟฟ้าและใบพัดจะถูกติดอยู่ด้านหลัง

ลำ�ตัวในรูปแบบเครื่องยนต์ผลักจากด้านหลัง 

(Pusher) เพ่ือลดการก่อกวนของลมที่กระทำ�ต่อแพน

บังคับอากาศยาน (Control surface) 

	 การกำ�หนดภารกิจการบิน (Flight mission) 

โดยอากาศยานที่ออกแบบจะต้องได้เวลาในการบิน 

(Endurance) และระยะการบิน (Range) มากกว่า 

30 นาที และ 40 กิโลเมตร ตามลำ�ดับ โดยมีความ

เร็วครูซ (Cruise speed) น้อยกว่า 30 เมตรต่อวินาที 

และต้องแบกน้ำ�หนักบรรทุกเท่ากับ 0.8 กิโลกรัม 

ภายใต้เงื่อนไขที่ว่าเครื่องบินจะต้องมีเสถียรภาพ

ในการบิน

	 ในกระบวนการหาค่าที่เหมาะสมที่สุดของ

ปัญหาในน้ี พารามิเตอร์ของปีกและหาง ไม่ว่าจะเป็น 

Span, Root Chord, มุมยกปีก (Incidence) และ

พารามิเตอร์ของใบพัด เช่น รัสมีใบพัด (Blade 

radius) มุมบิดใบพัด (Blade twist angle), มุมพิตช์

รวมใบพัด (Blade collective pitch angle) 

ถูกกำ�หนดให้เป็นตัวแปรออกแบบ เพื่อให้บรรลุ

ฟังก์ชันเป้าหมาย คือ หาค่าต่ำ�ที่สุดของน้ำ�หนัก

เคร่ืองบิน (Minimum total weight) และหาค่าสูงท่ีสุด

ของเวลาในการบิน (Maximum endurance) 

การคำ�นวณฟังก์ชันเป้าหมายและเงื่อนไขบังคับ 

(Function evaluation) ประกอบไปด้วย 4 หัวข้อ

หลัก ๆ คือ 

	 1. การคำ�นวณโมเดลทางอากาศพลศาสตร์ 

(Compute Aerodynamic Model) วิธีการ VLM 

มีพื้นฐานมากจากกหลักการไหลแบบโพเทนเชียล 

(Potential flow) โดยวิธีนี้ใช้ในการประมาณค่าแรง

อากาศพลศาสตร์ (Aerodynamic force) ซึ่งเป็น

แรงท่ีเกิดจากความแตกต่างระหว่างผิวบนและล่าง

ของปีก โดยแต่ละผิวนั้นถูกเรียกว่า พื้นที่ยกปีก 

(Lifting surface) ดังรูปที่ 3 โดยจุดเด่นของวิธี VLM 

คือใช้เวลาในการวิเคราะห์ Aerodynamic force 

ต่ำ�กว่าวิธี CFD มาก เนื่องจากการลดความซับซ้อน

ของสมการการไหล ดังนั้น วิธี VLM จึงเหมาะกับ

การออกแบบเคร่ืองบินในข้ันตอน Conceptual Design 

ซึ่งเป็นช่วงของการออกแบบที่อาศัยรอบในการ

คำ�นวณเป็นจำ�นวนมาก ดังนั้น หากต้องการนำ�วิธี

VLM มาใช้ได้ จึงจะต้องทำ�การ Validated ผลกับ

วิธี CFD ซ่ึงมีความแม่นยำ�กว่า เพ่ือท่ีจะทราบข้อจำ�กัด

และความเป็นไปได้ในการนำ�วิธี VLM มาใช้ในการ
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ออกแบบในขั้นตอน Conceptual Design ดังนั้น

ผู้จัดทำ�จึงทำ�การวิเคราะห์ผลของแรงในแนวแกน

ลำ�ตัว (Body axis) ของทั้งวิธี VLM และ CFD 

ของโมเดล ดังรูปที่ 3 เพื่อศึกษาความเป็นไปได้ของ

การนำ�วิธี VLM มาใช้ในการออกแบบอากาศยาน 

การศึกษาพบว่า ผลการเปรียบเทียบแสดงให้เห็นดัง

รูปที่ 4 และ 5 จากรูปที่ 4 พบว่า ตั้งแต่มุม Angle 

of attack ที่ -5 องศาถึง 9 องศา ค่า CFZ ของทั้ง

วิธี VLM และ CFD มีค่าใกล้เคียงกันมาก แต่ที่ 9 

องศา ถึง 15 องศา กราฟมีความโค้ง ค่า CFZ ลดลง

เมื่อ Angle of Attack (AOA) มากกว่า 12 องศา 

โดยเหตุการนี้เกิดจากการไหลแยกเนื่องจากเกิด

การไหลแยก (Stall) จากมุมปะทะที่สูง และจะ

สังเกตได้ว่าผลของ VLM ในช่วงนี้จะยังเป็นเส้นตรง 

เนื่องจากวิธี VLM ไม่สามารถทำ�นายของไหลที่เกิด

การไหลแยกได้ เพราะฉะนั้นการออกแบบในขั้น

ตอนการออกแบบตามแนวคิดควรตั้งลิมิต (Limit) 

ของการบินไว้ที่ Angle of Attack ต่ำ�กว่า 9 องศา 

เพื่อหลีกเลี่ยงความผิดพลาดจากการใช้วิธี VLM 

ผลจากรูปที่ 5 ที่ช่วง Angle of Attack ระหว่าง 

-5 ถึง 9 องศา ค่า CFx มีแนวโน้มขนานกัน 

ให้ค่าที่แตกต่างกันเล็กน้อย เกิดจากวิธี VLM 

ด้วยหลักการของ Potential flow ไม่สามารถ

คำ�นวณแรงต้านจากแรงเสียดทานได้ ต่างกับวิธี CFD

ที่สามารถวิเคราะห์แรงเสียดทานของอากาศจาก

ชั้นขอบ (Boundary layer) ได้ ดังนั้น หากต้องการ

ใช้วิธี VLM ในการออกแบบ จะต้องเพิ่มผลจาก

แรงเสียดทานของอากาศเข้ามาด้วย เม่ือทราบข้อจำ�กัด

ของวิธี VLM แล้วงานวิจัยชิ้นนี้จะทำ�การวิเคราะห์

อากาศพลศาสตร์โดยใช้วิธี VLM ด้วยซอฟต์แวร์ AVL

โดยการป้อนรูปร่าง ขนาดและรูปทรงของอากาศยาน

คุณสมบัต ิของน้ำ�หนักและสถานะในการบิน

ท่ีต้องการวิเคราะห์เป็นอินพุตของซอฟต์แวร์ ผลจากการ

วิเคราะห์ด้วยซอฟต์แวร์ AVL จะสามารถนำ�ไปคำ�นวณ

หา Endurance, Range และ Cruise speed 

ซึ่งเป็นเงื่อนไขบังคับในการออกแบบได้ 

รูปที่ 3 Lifting surface 
ที่ใช้ในการวิเคราะห์ด้วยวิธี VLM

รูปที่ 4 กราฟเปรียบเทียบค่า C_FX ที่ได้จากการ
วิเคราะห์ CFD (ส้ม) และ VLM (น้ำ�เงิน)

รูปที่ 5 กราฟเปรียบเทียบค่า C_FZ ที่ได้จากการ
วิเคราะห์ CFD (น้ำ�เงิน) และ VLM (เหลือง)
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	 2. การคำ�นวณเสถียรภาพของเครื่องบิน 

(Compute Aircraft Stability) สามารถวิเคราะห์

ได้ด้วยซอฟต์แวร์ AVL เช่นกัน โดยปกติแล้วการ

ออกแบบอากาศยานจะสามารถระบุเสถียรภาพ

ในการบินท้ัง 3 แกน (Longitudinal axis, Lateral axis,

Directional axis) ได้จากตัวแปร C
m,α<0, C

n,β>0 

และ C
l,β<0 ตามลำ�ดับ 

	 3. การประมาณค่าน้ ำ�หนัก (Weight 

Estimation) ปกติแล้วการประมาณค่าน้ ำ�หนัก

ในข้ันตอนการออกแบบตามแนวคิดของอากาศยาน

สามารถทำ�ได้โดยใชข้อ้มูลทางสถติขิองอากาศยาน

ท่ีมีอยู่แล้วในการทำ�นาย โดยวิธีน้ีจะใช้ได้ดีกับอากาศยาน

ที่เคยสร้างขึ้นมาเป็นต้นแบบแล้ว เช่น เครื่องบิน

พาณิชย์ แต่จะไม่สามารถทำ�นายอากาศยานในรูปแบบ

ใหม่ ๆ ได้แม่นยำ� ดังน้ัน เพ่ือให้การประมาณค่าน้ำ�หนัก

มีประสิทธิภาพมากขึ้น จำ�นวนของชั้นคอมโพสิต

ที่ถูกใช้ในการขึ้นรูปผิวของอากาศยานต์ได้กำ�หนด

ให้เท่ากับ 3 ชั้น และโครงสร้างของปีกประกอบด้วย

โครงสร้างตามขวาง (Rib) และโครงสร้างตามยาว 

(Spar) ถูกกำ�หนดให้เท่ากับ 5 และ 2 ชิ้น สำ�หรับ

แต่ละปีกตามลำ�ดับ น้ำ�หนักของชั้นคอมโพสิตต่อ

พื้นที่ผิวสามารถหาได้จากการทดลองขึ้นรูปวัสดุ

คอมโพสิตของผ้าคาร์บอนลายหน่ึง โดยมีการวางผา้

จำ�นวน 3 ชั้น แล้วทำ�การขึ้นรูปเป็นแผ่นด้วยวิธี 

Resin Infusion พบว่า มีน้ำ�หนักต่อพื้นที่ประมาณ 

1,000 กิโลกรัมต่อตารางเมตร ดังนั้น น้ำ�หนักของ

อากาศยานจะสามารถคำ�นวณได้โดยการวัดพื้นที่

ผิวทั้งหมดคูณกับความหนาแน่นของวัสดุคาร์บอน

ไฟเบอร์ก็จะประมาณค่าน้ำ�หนักที่แม่นยำ�ของ

โครงสร้างได้ น้ำ�หนักของแบตเตอร่ีสามารถคำ�นวณ

ได้จากข้อมูลน้ำ�หนักของแบตเตอร่ีท่ีมีอยู่ในท้องตลาด

โดยน้ำ�หนักแบตเตอร่ีประเภท Li-Po ขนาด 5500 mAh

จะมีน้ำ�หนัก 800 กรัมต่อ 1 ก้อน หรือสามารถ

คำ�นวณเป็นฟังก์ชันเส้นตรง 1 mAh ต่อน้ำ�หนัก 

0.1454 กรัม

	 4. การวิเคราะห์ใบพัด (Propeller Analysis) 

การเลือกใบพัดให้เหมาะสมกับการออกแบบเป็น

โจทย์ที่ท้าทายสำ�หรับนักออกแบบ โดยปกติแล้ว

การเลือกใบพัดทำ�ให้ได้โดยใช้ประสบการณ์ในการ

ออกแบบ เพ่ือลดการตัดสินใจในการออกแบบ ใบพัด

ถูกนำ�มาเป็นตัวแปรในการออกแบบ ดังนั้น ในการ

ศึกษาครั้งนี้จึงได้นำ�วิธี BEMT [14] มาใช้ในการ

วิเคราะห์ประสิทธิภาพของใบพัด เช่น อัตราการ

กินพลังงาน (Power consumption) และ แรงขับ 

(Thrust)

3. กระบวนการหาค่าเหมาะสมที่สุดของปัญหา

การออกแบบตามแนวคิดของกามิกาเซ่โดรน

ปีกรูปตัวเอ็กซ์

	 การหาค่าเหมาะสมที่สุดของปัญหาการ

ออกแบบตามแนวคิดของกามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์

สามารถอธิบายได้ด้วยสมการที่ (1) 

(1)

	 โดยที่สมการจัดอยู่ในรูปแบบของความ

สัมพันธ์ระหว่าง ฟังก์ชันเป้าหมาย (f)  ตัวแปร

ในการออกแบบ (x) และเง่ือนไขบังคับ (g) เป้าหมาย

ของการออกแบบคือ การหาค่าต่ำ�ที่สุดของน้ำ�หนัก

เครื่องบิน (Wtotal) และหาค่าสูงที่สุดของเวลา

ในการบิน (E) ภายใต้ตัวแปรออกแบบท้ังหมด 12 ตัว 

ดังตารางที่ 1 ตัวแปร x
1
 คือความจุแบตเตอรี่ที่ใช้

ในการปฏิบัติภารกิจการบิน ตัวแปร x
2
 – x

6
 คือ 

พารามิเตอร์ของใบพัด ในขณะที่ตัวแปร x
7
 – x

12
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คือ พารามิเตอร์ของปีกอากาศยาน เงื่อนไขบังคับ

ของการออกแบบแสดงให้เห็นดังตารางที่ 2 เงื่อนไข

บังคับของภารกิจการบินแสดงให้เห็นดังตัวแปรที่ 

g
1
 – g

4
 โดยที่เสถียรภาพของการบินประกอบด้วย 

g
5 
– g

8
	 อัลกอริทึม MMIPDE ถูกนำ�มาใช้เพื่อแก้

ปัญหาการออกแบบตามแนวคิดของกามิกาเซ่

โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์ การต้ังค่าพารามิเตอร์เร่ิมต้นของ

อัลกอริทึม MMIPDE และกระบวนการปรับแต่ง 

(Reproduction) และ การคัดเลือก (Selection) 

ได้กำ�หนดตามอัลกอริทึมต้นฉบับ โดยในกระบวนการ

หาค่าเหมาะสมที่สุดได้กำ�หนดจำ�นวนประชากร

เท่ากับ 50 แล้วให้จำ�นวนวนรอบซ้ำ�เท่ากับ 200 

การเก็บจำ�นวนประชากรต่อรอบเท่ากับ 50 และให้

จำ�นวนฐานสอง (Binary) เท่ากับ 16 การทดลอง

ได้มีการทำ�ซ้ำ�ทั้งหมด 10 ครั้ง จากนั้นหาผลลัพธ์

ที่ดีที่สุด โดยสามารถวัดค่าการเปรียบเทียบปริมาตรเกิน 

(Hypervolume) ผลท่ีได้จะแสดงออกมาอยู่ในรูปแบบ

ของ Pareto front ของท้ังสองฟังก์ชันเป้าหมาย 

ตารางที่ 1 ตัวแปรออกแบบ

No.        Design variables  		         Lower limit	         Upper limit

1     ความจุแบตเตอรี่ (Battery capacity, mhA)			  5500	    	 16500

2     เส้นผ่านศูนย์กลาง (Blade diameter, m)	               		 0.20	      	 0.30

3     ความยาวของคอร์ดที่โคนใบพัด (Blade root chord, m)	 	 0.02	      	 0.03

4     อัตราส่วนของความยาวคอร์ดที่ปลายใบพัด 

       (Blade taper ratio)	                                         	 0.40	      	 0.60

5      มุมปะทะเริ่มต้นใบพัด 

       (Blade incidence angle at tip, deg.)		    	 4.00	      	 8.00

6      มุมบิดใบพัด (Blade twist, deg.)		               -45.00	    	 -30.00

7      จุดศูนย์ถ่วงออกแบบ (Designed centre of gravity in x-axis, m)	 0.30	      	 0.50

8      ความยาวครึ่งปีก (Wing half span, m)			   0.40	      	 0.60

9      มุมยกปีก (Wing dihedral, deg.)		                30.00	    	 45.00

10    ความยาวของคอร์ดที่โคนปีก (Wing root chord) (m)		  0.14	     	 0.18

11    มุมปะทะเริ่มต้นปีก (Wing incidence, deg.)		  3.00	     	 6.00

12    จุดวางปีกในแนวแกนเอ็กซ์  

       (Wing translational position on x axis, m)		  0.30	     	 0.40
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ตารางที่ 2 เงื่อนไขบังคับในการออกแบบ

No.         Constraints			   Lower limit	 Upper limit

1       เวลาการบิน (Endurance, hr.)		         -		         >0.5

2       ระยะทางการบิน (Range, km)		         -		         >50

3       ความเร็วครูซ (Cruise speed, m/s)		       <30	   	          -

4       ความเร็วปีน (Rate of climb, m/s)		         -		         >5

5       สัมประสิทธิโมเมนต์เงยเทียบกับมุมปะทะ (Coefficient	       <0		           -

         of the pitching moment versus angle of attack)

6       สัมประสิทธิโมเมนต์เอียงเทียบกับมุมปะทะ Coefficient	        -		          >0 

         of the yawing moment versus side slip angle

7       สัมประสิทธิโมเมนต์หมุนเทียบกับมุมปะทะ Coefficient	       <0		           -

         of the rolling moment versus side slip angle

8       มุมปะทะสูงสุดของแพนบังคับ (Maximum deflection        -5		           5

         of the control surface, deg.)

9       Static margin (%)			           5		         15

4. ผลการออกแบบ
	 หลักจากทำ�การทดลองซ้ำ�ท้ังหมด 10 คร้ัง

ของการแก้ปัญหาการออกแบบตามแนวคิด

ของกามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์ด้วยอัลกอริทึม 

MMIPDE พบว่า Pareto front ของการออกแบบ

ที่ให้ค่า Hypervolume สูงที่สุดสามารถแสดง

ให้เห็นดังรูปที่ 6 ตัวอย่างผลการออกแบบ 3 จุด 

บน Pareto front ไม่ว่าจะเป็นฟังก์ชันเป้าหมาย 

ตัวแปรในการออกแบบและเงื่อนไขบังคับ ถูกนำ�มา

แสดงให้เห็นดังตารางที่ 3, 4 และ 5 ตามลำ�ดับ 

	 จากผลลัพธ์ พบว่า ขนาดของความจุ

แบตเตอรี่ (x1) ส่งผลโดยตรงต่อฟังก์ชันเป้าหมาย

ไม่ว่าจะเป็นน้ำ�หนักของอากาศยานและระยะเวลา

ในการบิน ยิ่งความจุของแบตเตอรี่มากก็จะทำ�ให้

น้ำ�หนักมากเช่นกัน เช่นเดียวกับความจุของแบตเตอร่ี

มากข้ึนก็จะทำ�ให้ระยะเวลาในการบินมากข้ึนเช่นกัน

รูปที่ 6 Pareto front ของการหาค่าเหมาะสมที่สุด

ดังผลลัพธ์ของ Solution ที่ 1 เปรียบเทียบกับ 

Solution ที่ 2 พบว่า รูปทรงของอากาศยานและ

ใบพัดแทบไม่มีความแตกต่างกัน แต่เม่ือเปรียบเทียบ

กับ Solution ที่ 3 พบว่า ตัวแปร x1 คือ ขนาด

ของแบตเตอรี่ได้เท่ากับค่าสูงสุดของขอบเขตตัวแปร
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ตารางที่ 3 ฟังก์ชันเป้าหมายของผลลัพธ์ที่ถูกเลือก

No.   Objective functions   Solution 1  Solution 2   Solution 3

 1      Total weight (kg)         7.7299          8.0823        10.0248

 2      Endurance (hr)	     0.5433          0.6830         1.3820

ตารางที่ 4 ตัวแปรในการออกแบบของผลลัพธ์ที่ถูกเลือก

No.	 Design variables			   Solution 1		  Solution 2		  Solution 3

1	 Battery capacity (mhA)			   7,385		  9,737		  16,500

2	 Blade diameter (m)			   0.2987		  0.2986		  0.2000

3	 Blade root chord (m)			   0.0300		  0.0300		  0.0200

4	 Blade taper ratio			   0.4000		  0.4038		  0.4000

5	 Blade incidence angle at tip (deg.)		  7.9911		  8.0000		  8.0000

6	 Blade twist (deg.)			   -44.9971		  -44.9924		  -45.0000

7	 Designed centre of gravity in x-axis (m)	 0.5000		  0.5000		  0.5000

8	 Wing half span (m)			   0.4000		  0.4000		  0.6000

9	 Wing dihedral (deg.)			   30.0000		  30.0000		  30.0000

10	 Wing root chord (m)			   0.1401		  0.1400		  0.1400

11	 Wing incidence (deg.)			   6.0000		  6.0000		  3.0000

12	 Wing translational position on x axis (m)	 0.3595		  0.3583		  0.3369

ตารางที่ 5 เงื่อนไขบังคับของผลลัพธ์ที่ถูกเลือก

No.	 Constraints			   Solution 1		 Solution 2		 Solution 3

1	 Endurance (hr.)			     0.5433		     0.6831		     1.3820

2	 Range (km)			   55.4086		   71.6676		  146.7115

3	 Cruise speed (m/s)			   29.2805		   29.8990		    29.9930

4	 Rate of climb (m/s)			   12.6496		   12.9180		    11.0142

5	 Coefficient of the pitching moment 
	 versus angle of attack		   -0.5426		    -0.5336		     -0.8692

6	 Coefficient of the yawing moment 
	 versus side slip angle			    0.2979		    0.2948		      0.4808

7	 Coefficient of the rolling moment 
	 versus side slip angle			   -0.1412		    -0.1430		  -0.150236

8	 Maximum deflection of the 
	 control deflection (deg.)		    1.4450		     1.3801		      4.1749

9	 Static margin			        8.34		        8.21		         7.46
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ส่งผลให้มีระยะเวลาในการบินมากกว่า Solution ท่ี 1 

และ 2 เป็นเท่าตัว และด้วยเหตุผลน้ีทำ�ให้น้ำ�หนักของ 

Solution ท่ี 3 เท่ากับ 10.0248 กิโลกรัม เม่ือน้ำ�หนัก

อากาศยานมากข้ึนพ้ืนที่ปีกของอากาศยานกเ็พิ่มข้ึน

เช่นกัน ดังตัวแปร x8 (Wing half span) มีค่า

เท่ากับ 0.6 เมตร ซึ่งเท่ากับค่าสูงสุดของขอบเขต

ในการออกแบบ การเพิ ่มขึ ้นของความยาวปีก

น่ันหมายความว่าปีกมีพ้ืนที่ผิวเพิ่มขึ้นเช่นกันในขณะ

ท่ี Wing root chord มีค่าเท่าเดิม ดังน้ัน การเพ่ิมข้ึน

ของความยาวปีกของ Solution ที่ 3 จะส่งให้

อากาศยานสามารถเพิ่มแรงยก เพื่อช่วยในการต้าน

แรงจากน้ำ�หนักที่เพิ่มขึ้น จากตารางที่ 5 การเปรียบ

เทียบระหว่างเงื่อนไขบังคับของแต่ละผลลัพธ์พบว่า 

Cruise speed เป็นเงื่อนไขบังคับที่มีปัจจัยสำ�คัญ

ในการออกแบบอากาศยาน เนื่องจากผลลัพธ์ที่ได้

เข้าใกล้ค่ามากที่สุดของเขตบังคับ ค่า Endurance 

และ Range มีแนวโน้มไปในทางเดียวกัน และ

ผลลัพธ์จากเง่ือนไขบังคับ g5 - g9 บ่งบอกว่าเคร่ืองบิน

มีเสถียรภาพในทั้งสามแนวแกน

5. สรุปและอภิปรายผล
	 ในการศึกษาการออกแบบตามแนวคิดของ

กามิกาเซ่โดรนปีกรูปตัวเอ็กซ์โดยใช้วิธีเมต้าฮิวริสติกส์

อัลกอริทึมท่ีถูกนำ�มาใช้คือ MMIPDE ซ่ึงสามารถใช้

ในการหาค่าเหมาะสมที ่ส ุดแบบหลายฟังก์ชัน

เป้าหมายได้ ฟังก์ชันเป้าหมายของการออกแบบคือ

หาค่าต่ำ�ท่ีสุดของน้ำ�หนักเคร่ืองบินและหาค่าสูงท่ีสุด

ของเวลาในการบิน ตัวแปรในการออกแบบคือรูปร่าง

และขนาดของปีกอากาศยานและพารามิเตอร์ของใบพัด 

โดยมีภารกิจในการบินและเสถียรภาพในการบินเป็น

เง่ือนไขบังคับในการออกแบบ ก่อนท่ีจะเร่ิมทำ�การ

ออกแบบได้มีการตรวจสอบเคร่ืองมือในการวิเคราะห์

ผลของอากาศพลศาสตร์ของวิธี VLM เทียบกับวิธี 

CFD พบว่า VLM ให้ผลท่ีใกล้เคียงกับวิธี CFD และยัง

ใช้เวลาในการคำ�นวณท่ีต่ำ�กว่ามาก เหมาะสำ�หรับใช้ใน

การออกแบบร่วมกับวิธี Optimisation แต่จะต้อง

คำ�นึงถึงเง ื ่อนไขของการใช ้ งานวิธ ี VLM เช่น

ไม่สามารถวิเคราะห์การไหลแยกและแรงเสียดทาน

ของอากาศได้ ผลของการออกแบบแสดงให้เห็นอยู่ในรูป

ของ Pareto front ตัวอย่างการออกแบบถูกเลือกมา

ทั้งสิ้น 3 ตัวอย่าง เพื่อวิเคราะห์ผลการออกแบบ 

พบว่า ความจุของแบตเตอรี่ส่งผลต่อฟังก์ชันเป้าหมาย

โดยตรงต่อฟังก์ชันเป้าหมายพารามิเตอร์ของ

อากาศยานและใบพัดจะถูกนำ�ไปออกแบบในการ

ออกแบบขั้นกลาง (Preliminary Design) ต่อไป

ในมุมมองภาพรวมของกระบวนการพบว่า วิธีการหาค่า

เหมาะสมท่ีสุดสามารถใช้ในการออกแบบอากาศยาน

ได้เป็นอย่างดี และสามารถใช้กับอากาศยานรูปแบบ

ใหม่ ๆ ได้อย่างเหมาะสม แต่ต้องอาศัยองค์ความรู้

ที่หลากหลาย เพื่อที่จะพัฒนาปัญหาให้ใกล้เคียง

กับความเป็นจริงมากที่สุดข้อเสนอแนะในการ

ออกแบบแบ่งออกเป็นสองข้อ คือ 1. ควรพิจารณา

ความไม่แน่นอนของการออกแบบด้วย เช่น ความ

ไม่แน่นอนของการประมาณค่าน้ำ�หนักความไม่แน่นอน

ของการวิเคราะห์อากาศพลศาสตร์ และอ่ืน ๆ  2. ควร

พิจารณาระบบควบคุมเบื้องต้นในกระบวนการ

ออกแบบในขั้นตอนการออกแบบตามแนวคิดด้วย
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