
 

บทท่ี 2 
ทฤþฎีและงานüิจัยที่เกีย่ข้อง 

2.1 ทฤþฎีที่เกี่ยüข้อง 

2.1.1 แพนอากาý (Airfoil or Aerofoil) 

  แพนอากาý (Airfoil Āรือ Aerofoil) เป็นรูปทรงเพรียüบางชนิดĀนึ่งที่มีพื ้นผิü

ด้านบนโค้งมากกü่าพ้ืนผิüด้านล่าง แพนอากาýนี้ถูกออกแบบมาเพ่ือÿร้างแรงยกเมื่อมีอากาýไĀลผ่าน

จึงนิยมนำมาใช้เป็นองค์ประกอบพื้นฐานของใบพัดและปีกเครื่องบิน ปีกเครื่องบินเมื่อถูกตัดด้üย

ระนาบในแนüดิ่งขนานไปกับเÿ้นกึ่งกลางของอากาýยานจะเĀ็นเป็นลักþณะของภาพตัดขüางของปีก

เครื่องบินซึ่งภาพตัดขüางนี้ เรียกü่า “แพนอากาý (Airfoil)” แÿดงดังรูปที่ 2.1 

 
รูปที่ 2.1 ÿ่üนประกอบของแพนอากาý 

ÿ่üนประกอบพ้ืนฐานของแพนอากาýมีดังนี้ 
1) ชายĀน้า (Leading edge) คือ จุดปลายÿุดฝั่งด้านĀน้าที่ÿัมผัÿกับกระแÿอากาýเป็น

ลำดับแรกซึ่งมีบทบาทÿำคัญในการเปลี่ยนเÿ้นทางการเคลื่อนที่ของอากาýทำใĀ้อากาýแยกออกจาก

กันไปในบริเüณด้านบนและด้านล่างแพนอากาý โดยปกติแล้üชายĀน้าจะโค้งมนเพื่อลดแรงต้าน

อากาý 
2) ชายĀลัง (Trailing edge) คือ จุดปลายÿุดฝั่งด้านĀลังของแพนอากาýที่มีĀน้าที่คüบคุม

พฤติกรรมการไĀลที่แยกจากกันบนแพนอากาýใĀ้มาบรรจบกันเมื่อÿิ้นÿุดการไĀลผ่านแพนอากาý ซึ่ง

มีอิทธิพลต่อแรงยก แรงต้าน และคุณลักþณะทางอากาýพลýาÿตร์อ่ืนๆ 
3) คอร์ด (Chord) คือ คüามกü้างของแพนอากาýที่üัดจากชายĀน้าถึงชายĀลังแบบเป็น

เÿ้นตรง ซึ่งคüามยาüของคอร์ดเป็นตัüแปรÿำคัญในการกำĀนดลักþณะแรงยก และแรงต้านของแพน

อากาý 
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4) เÿ้นคอร์ด (Chord line) คือ เÿ้นตรงÿมมติจากชายĀน้าถึงชายĀลังที่ใช้ในการอ้างอิงมุม

ปะทะและตัüแปรทางอากาýพลýาÿตร์อื ่นๆของปีกเครื ่องบิน โดยมุมระĀü่างเÿ้นคอร์ดและทิý

ทางการไĀลของอากาý เรียกü่า มุมปะทะ (Angle of Attack, AoA) 
5) ค่าแคมเบอร์ (Camber) คือ ค่าคüามโค้งของพื้นผิüด้านบนและด้านล่างของแพนอากาý

ซึ่งมีอิทธิพลต่อแรงยกเนื่องจากÿ่งผลต่อการกระจายตัüของแรงดันรอบๆแพนอากาý โดยปกติแล้üผิü

บนมักจะมีคüามโค้งมากกü่าผิüด้านล่างเรียกü่า positive camber แต่Āากผิüด้านล่างมีคüามโค้ง

มากกü่าผิüด้านบนเรียกü่า negative camber และเมื่อผิüด้านบนและผิüด้านล่างของแพนอากาýมี

คüามโค้งเท่ากัน จะเรียกแพนอากาýประเภทนี้ü่า symmetry airfoil 
6) เÿ้นแคมเบอร์ (Mean camber line) คือ เÿ้นโค้งÿมมติที่อยู่ตรงกลางระĀü่างพื้นผิü

ด้านบนและพื้นผิüด้านล่างของแพนอากาýยาน โดยระยะĀ่างจากเÿ้นแคมเบอร์กับพื้นผิüด้านบนจะ

เท่ากับพื้นผิüด้านล่างในทุก ๆ จุด 
7) ตำแĀน่งแคมเบอร์ (Camber position) คือ ตำแĀน่งตามแนüเÿ้นคอร์ดที่มีค่าแคมเบอร์

ÿูงÿุด โดยทั่üไปจะแÿดงค่าเป็นแบบร้อยละของคüามยาüคอร์ดเมื่อüัดจากชายĀน้าของแพนอากาý 

เมื่อตำแĀน่งของแคมเบอร์เปลี่ยนจะÿ่งผลใĀ้ลักþณะของแรงยกและแรงต้านเปลี่ยนแปลงตามไปด้üย 
8) คüามĀนา (Thickness) คือ ระยะĀ่างระĀü่างผิüด้านบนและด้านล่างโดยมักจะแÿดงเป็น

ค่าร้อยละของคüามยาüคอร์ด (Abbott et al., 2012) 
แพนอากาý NACA เป ็นแพนอากาýÿำĀร ับเคร ื ่องบ ินท ี ่ถ ูกพ ัฒนามาจาก

คณะกรรมการที่ปรึกþาด้านการบินแĀ่งชาติ (National Advisory Committee for Aeronautics, 

NACA) โดยแพนอากาý NACA จะมีตัüเลขระบุตามĀลังเป็นĀมายเลขรุ่นตั้งแต่ 4 ถึง 8 Āลัก เพ่ือเป็น

การบ่งบอกรูปร่างของแพนอากาýซึ่งตัüเลขแต่ละตำแĀน่งนั้นจะมีคüามĀมายแตกต่างกันไป เช่น 
รุ่น 4 Āลัก ตัüเลขĀลักท่ี 1 Āมายถึงคüามโค้งÿูงที่ÿุดของเÿ้นแคมเบอร์เมื่อเทียบกับ

เÿ้นคอร์ดเป็นร้อยละ ตัüเลขĀลักที่ 2 ĀมายถึงĀลักÿิบของตำแĀน่งแคมเบอร์ที่มีคüามโค้งÿูงÿุดเมื่อ

คิดเป็นร้อยละโดยเทียบจากชายĀน้าของแพนอากาý และตัüเลข 2 Āลักÿุดท้ายĀมายถึงอัตราคüาม

Āนาÿูงÿุดของแพนอากาýเม่ือเทียบกับคอร์ดเมื่อคิดเป็นร้อยละ 
รุ่น 5 Āลัก ตัüเลขĀลักที่ 1 Āมายถึงÿัมประÿิทธิ์แรงยก (lift coefficient, LC ) ที่

ออกแบบไü้ที่ถูกĀารด้üย 0.15 ตัüเลขĀลักที่ 2 ĀมายถึงตำแĀน่งแคมเบอร์ที่มีคüามโค้งÿูงÿุดเมื่อคิด

เป็นร้อยละโดยเทียบจากชายĀน้าของแพนอากาýคูณด้üย 20 ตัüเลขĀลักที่ 3 แÿดงถึงประเภทของ

เÿ้นแคมเบอร์ถ้าแÿดงเลข 0 Āมายถึงแคมเบอร์Āงายปกติ (normal camber line) ถ้าแÿดง
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Āมายเลข 1 Āมายถึงแคมเบอร์คü่ำ (reflex camber line) และตัüเลข 2 Āลักÿุดท้ายĀมายถึงอัตรา

คüามĀนาÿูงÿุดของแพนอากาýเม่ือเทียบกับคอร์ดเมื่อคิดเป็นร้อยละเช่นเดียüกับรุ่น 4 Āลัก 
รุ่น 6 Āลัก ตัüเลขĀลักท่ี 1 แÿดงถึงชื่อรุ่น ตัüเลขĀลักท่ี 2 ตำแĀน่งที่มีคüามดันน้อย

ที่ÿุด Āลักที่ 3 คือÿัมประÿิทธิ์แรงยก (lift coefficient, LC ) ที่ต้องการในการออกแบบ ตัüเลข 2 

Āลักต่อมาĀมายถึงอัตราคüามĀนาÿูงÿุดของแพนอากาýเมื่อเทียบกับคอร์ดเมื ่อคิดเป็นร้อยละ

เช่นเดียüกับรุ่น 4 และ 5 Āลัก และอีก 1 Āลักเป็นเลขที่แÿดงกำกับไü้ด้านล่างของĀลักที่ 2 แÿดงถึง

ค่าÿิบเท่าของช่üงที่ÿามารถรักþาÿัมประÿิทธิ์แรงต้าน (drag coefficient, DC ) ใĀ้มีค่าน้อยภายใต้

ÿัมประÿิทธิ์แรงยกที่ออกแบบ เป็นต้น 

2.1.2 แรงทางอากาýพลýาÿตร์ 

  อากาýพลýาÿตร์ เป็นÿาขาüิชาเกี่ยüกับการเคลื่อนที่ของอากาýโดยเฉพาะการไĀล

ผ่านüัตถุที่เป็นของแข็ง การพิจารณาแรงทางอากาýพลýาÿตร์ÿำĀรับอากาýยานคือแรงที่เป็นผลจาก

การไĀลของอากาýยานผ่านกระแÿอากาýแต่พิจารณากลับด้านเป็นกระแÿอากาýที่ไĀลผ่านอากาý

ยาน โดยแรงทางอากาýพลýาÿตร์ของอากาýยานมี 2 แรง ที่เปลี่ยนแปลงไปกับลักþณะของกระแÿ

อากาý ดังนี้ 

2.1.2.1 แรงยก (Lift) 
แรงยก คือแรงที่ทำใĀ้อากาýยานลอยตัüอยู่ได้ขณะทำการบินผ่านอากาý 

โดยแรงยกÿำĀรับอากาýยานประเภทปีกตรึงถูกÿร้างมาจากบริเüณปีกเครื่องบินเป็นĀลัก ซึ่งเป็นผล

มาจากการที่ปีกเครื่องบินมีลักþณะเป็นแพนอากาýเĀนี่ยüนำใĀ้คüามดันบริเüณผิüปีกบนมีค่าต่ำกü่า

คüามดันบริเüณผิüปีกล่าง อากาýบริเüณด้านล่างจึงพยายามเคลื่อนที่ขึ้นไปบริเüณด้านบนแต่เมื่อมี

üัตถุĀรือปีกเครื่องบินที่เป็นüัตถุที่กั้นคüามแตกต่างของคüามดันนี้จึงทำใĀ้เกิดเป็นแรงลัพธ์ดันปีก

เครื่องบินขึ้นไปด้านที่มีคüามดันต่ำกü่านั่นเอง ขนาดของแรงยกจะขึ้นอยู่กับรูปร่างแพนอากาý, พ้ืนที่

ปีก, มุมปะทะ, คüามเร็ü และคüามĀนาแน่นของอากาý และมีทิýทางตั้งฉากกับลมÿัมพัทธ์ (relative 

wind, V ) 

21
2 LL V S C 

 =   
 

 (2.1) 

เมื่อ L  คือ แรงยก (Lift) 
         คือ คüามĀนาแน่นของอากาý (Density of Air) 
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      V  คือ คüามเร็üของอากาýท่ีไĀลผ่านปีก (Velocity of Air) Āรือคüามเร็üลมÿัมพัทธ์ 
      S  คือ พ้ืนที่ปีก (Wing Area) 
     LC  คือ ÿัมประÿิทธิ์แรงยก (Lift Coefficient) 

2.1.2.2 แรงต้าน (Drag) 
แรงต้าน คือแรงที่ต้านการเคลื่อนที่ของอากาýยานในทิýทางตรงข้ามกับทิý

ทางการบิน (flight path) ของอากาýยานและขนานกับแนüการเคลื่อนที่ของกระแÿอากาýĀรือลม

ÿัมพัทธ์ (relative wind) ซึ่งแรงต้านนี้มีผลกระทบต่อประÿิทธิภาพและÿมรรถนะของการบิน เช่น 

พิÿัยÿูงÿุดของการบินและระยะเüลานานÿุดการบิน เป็นต้น แรงต้านนี้ÿามารถแบ่งออกได้ 3 ชนิด คือ 

แรงต้านเĀนี่ยüนำ (Induced Drag), แรงต้านติดตัü (Parasite Drag) และแรงต้านเนื่องจากคลื่นอัด

ตัü (Wave Drag) 

1)  แรงต้านเĀนี่ยüนำ (Induced Drag) 
แรงต้านเĀนี่ยüนำเป็นแรงต้านที่เพิ่มขึ้นĀากแรงยกมีค่าเพิ่มขึ้น

เนื่องจากเป็นแรงที่เกิดจากการที่อากาýไĀลอ้อมจากบริเüณคüามดันÿูงผิüปีกล่างไปÿู่คüามดันต่ำ

บริเüณผิüปีกบนบริเüณปลายปีก ซึ่งเกิดการไĀลüน (circulatory flow) เป็นเกลียüบริเüณÿ่üนท้าย

กระแÿอากาýĀลังผ่านปีกซึ่งเรียกü่า üอร์เท็กซ์ (vortex) บริเüณท่ีปลายปีกทั้งÿองด้านอากาýยานจะ

มีเทรลลิ่งüอร์เท็กซ์ (trailing vortex) Āรือüอร์เท็กซ์ปลายปีก (wingtip vortices) ที่มีคüามเร็ü

ประกอบเล็กๆ ทิýทางไĀลลงด้านล่างทำใĀ้อากาýรอบๆĀมุนไปกับมันบริเüณใกล้ปีกซึ่งเรียกü่า ดาüน์

üอช (downwash, w )  

 
รูปที่ 2.2 trailing vortex ของปีกอากาýยาน (Anderson J., 2011) 
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เมื่อลมÿัมพัทธ์บริเüณปีก ( v ) และดาüน์üอช ( w ) รüมกันจะ

ÿ่งผลกระทบใĀ้ลมÿัมพัทธ์เดิมเบนลงล่างจากทิýเดิม ลมที่เปลี่ยนไปนี้เรียกü่า ลมÿัมพัทธ์ท้องถิ่น 

(local relative wind) แÿดงดังรูปที่ 2.3 ซึ่งผลÿัมพัทธ์ท้องถิ่นนี้ÿ่งผลใĀ้แรงต้านอากาýเพ่ิมขึ้น โดย

แรงต้านÿ่üนที่เพ่ิมข้ึนจากเĀตุการณ์นี้เรียกü่า แรงต้านเĀนี่ยüนำ (induced drag) 

 
รูปที่ 2.3 ลมÿัมพัทธ์ท้องถิ่นเนื่องจากผลกระทบของดาüน์üอช (Anderson J., 2011) 

จากรูปที่ 2.3 มุมปะทะเรขาคณิต (Geometric angle of attack, 

 ) ซึ่งเป็นมุมระĀü่างทิýทางของลมÿัมพัทธ์กับเÿ้นÿมมติที่ ลากจากขอบĀน้าถึงขอบĀลังของปีก 

(chord line) ถูกเĀนี่ยüนำใĀ้เกิดการเบนลงด้านล่างด้üยผลกระทบของดาüน์üอช (downwash) เป็น

มุมที่เรียกü่า มุมปะทะเĀนี่ยüนำ (induced angle of attack, i ) ดังนั้นแพนอากาýเจอกับมุมปะทะ

บังเกิดผล (effective angle of attack, eff ) แทนมุมปะทะเรขาคณิตโดยĀาขนาดได้จาก 

eff i  = −  อย่างไรก็ตามแรงลัพธ์ทางอากาýพลýาÿตร์ที่เกิดขึ้นยังคงตั้งฉากกับลมÿัมพัทธ์อยู่ 

ดังนั้นแรงลัพธ์นี้จะถูกเบนไปด้านĀลังเป็นมุม i  เüกเตอร์ประกอบในทิýทางขนานกับทิýลมÿัมพัทธ์นี้

เรียกü่า แรงต้านเĀนี่ยüนำ (induced drag, iD ) โดยÿัมประÿิทธิ์แรงต้านเĀนี่ยüนำมีนิยามดังÿมการ

ต่อไปนี้ 

2

i

L
D

CC
AR e

=  (2.2) 

เมื่อ LC  คือ เป็นÿัมประÿิทธิ์แรงยกของปีก 
    AR  คือ อัตราÿ่üนกü้างยาüปีก (aspect ratio) 
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      e   คือ ค่าออÿüอลด์ (Oswald efficiency factor) เป็นตัüประกอบเฉพาะของปีกแต่ละรูปร่าง 

โดยจะมีค่าตั้งแต่ 0 ถึง 1 โดยปีกที่มีค่า e  มากที่ÿุดคือ ปีกแบบüงรี ดังนั้นจึงÿ่งผลใĀ้เกิดค่า 
iD

C ต่ำ

ที่ÿุด และโดยทั่üไปแล้üปีกÿำĀรับเครื่องบินคüามเร็üต่ำกü่าเÿียงจะมีค่า e  อยู่ในช่üง 0.85-0.95 

2)  แรงต้านติดตัü (Parasite Drag) 
แรงต้านติดตัüประกอบไปด้üย 2 แรง คือแรงจากการเÿียดทาน

ของอากาýกับผิüของüัตถุที่อากาýไĀลผ่าน เรียกü่า แรงต้านที่เกิดจากคüามเÿียดทานผิü ( friction 

drag, fD ) และแรงเนื่องจากคüามดันจากการไĀลแยกตัüของอากาý เรียกü่า แรงต้านที่เกิดจาก

คüามดัน (pressure drag, pD ) ดังนั้นแรงต้านรüมของ 2 แรงดังกล่าüคือแรงต้านที่มีÿาเĀตุมาจาก

ผลกระทบของคüามĀนืด นอกจากนี้แรงต้านที่เกิดจากการไĀลแยกตัüของอากาýĀรือแรงต้านที่เกิด

จากคüามดันÿามารถแบ่งการพิจารณาได้เป็น 2 ÿ่üน ได้ดังนี้ 
2.1) แรงต้านจากรูปร่าง (Form Drag) เป็นแรงที่เกิดจากคüามแตกต่าง

ของคüามดันบริเüณด้านĀน้าและด้านĀลังของüัตถุเมื่ออากาýไĀลผ่าน โดยคüามดันบริเüณด้านĀน้า

ของüัตถุจะมีค่ามากกü่าบริเüณด้านĀลัง ÿ่งผลใĀ้แรงนี้ดันüัตถุเคลื่อนที่ÿüนทางกับการเคลื่อนที่  
2.2) แรงต้านแทรกÿอด (Interference Drag) เป็นแรงที่เกิดจากข้อต่อ

ĀรือมุมระĀü่างชิ้นÿ่üนอากาýยานที่ยึดติดชิ้นÿ่üนอากาýยานเข้าด้üยกัน เช่น ข้อต่อระĀü่างปีกกับ

ลำตัü บริเüณท่ีติดตั้งĀางเข้ากับลำตัü เป็นต้น 

 
รูปที่ 2.4 แรงต้านติดตัüของüัตถุรูปทรงต่างๆ (Talay T. A., 1975) 
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   3)  แรงต้านเนื่องจากคลื่นอัดตัü (Wave Drag) 
แรงต้านชนิดนี้จะเกิดขึ้นเมื่อคüามเร็üของอากาýที่ไĀลผ่านüัตถุมี

คüามเร็üมากกü่าคüามเร็üเÿียง ซึ่งจะมีคลื่นกระแทก (shock wave) โดยคüามดันของอากาýจะ

เปลี่ยนแปลงไปอย่างมากĀลังผ่านคลื่นกระแทกเฉียง (oblique shock wave) และเนื่องจากคüามดัน

กระทำตั้งฉากกับผิüüัตถุในขณะที่ผิüทำมุมเอียงกับลมÿัมพัทธ์จึงทำใĀ้เกิดแรงต้านขึ้นบนüัตถุนั้น ซึ่ง

เรียกเรียกต้านชนิดนี้ü่า แรงต้านเนื่องจากคลื่นอัดตัü (wave drag, wD ) 

 
รูปที่ 2.5 การเกิดแรงต้านเนื่องจากคลื่นอัดตัü 

2.1.3 ทฤþฎีเÿ้นแรงยก (Lifting-Line Theory) 

ทฤþฎีเÿ้นแรงยก (Lifting-Line Theory) เป็นแบบจำลองทางคณิตýาÿตร์Āรือ

üิธีการüิเคราะĀ์การไĀลรอบปีกÿามมิติที่เÿนอโดย Ludwig Prandtl เพื่อใช้อธิบายและüิเคราะĀ์แรง

ยกของปีกในÿภาพการไĀลÿามมิติที่ซับซ้อนใĀ้กลายเป็นปัญĀาเชิงเÿ้นการกระจายของแรงยกซึ่งมี

คüามแม่นยำมากÿำĀรับปีกที่มีคüามบางและอัตราÿ่üนกü้างยาü (Aspect Ratio, AR) ÿูง เนื่องจาก

เป็นแบบจำลองที่ตั้งอยู่บนÿมมุติฐานที่ü่าแรงยกของปีกÿามมิติÿามารถแทนได้ด้üยเÿ้นกระแÿÿมมุติ 

(Bound Vortex) ซึ่งกระจายแรงยก (lift distribution) และคำนüณผลกระทบของการไĀลüนที่

ปลายปีก (Wingtip Vortices) ซึ่งÿ่งผลต่อแรงต้านจากการเĀนี่ยüนำ (induced drag) แรงยกและ

แรงต้านÿามารถคำนüณได้โดยอาýัยÿมการเบอร์นูลลี (Bernoulli's Equation) และการกระจายการ

ไĀลüน (Circulation) ของปีก โดยพิจารณาปีกü่าเป็นชุดของแพนอากาýในแนüÿองมิติ 
ÿมมุติฐานของทฤþฎีเÿ้นแรงยก 
1) การไĀลรอบปีกเป็นแบบไม่อัดตัü (incompressible flow) 
2) ปีกเป็นโครงÿร้างบาง (thin airfoil) 
3) การกระจายแรงยกตามแนüยาüของปีกÿามารถแทนด้üยเÿ้นกระแÿเดียü 
4) ไม่มีการไĀลข้ามขอบĀน้าĀรือขอบท้ายของปีก (slipstream-free flow) 
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ÿมการพ้ืนฐานของทฤþฎีเÿ้นแรงยก 
1) แรงยกต่อĀน่üยคüามยาüของปีก ( L ) 

L V =    (2.3) 

เมื่อ L  คือ แรงยกต่อĀน่üยคüามยาüของปีก 
        คือ คüามĀนาแน่นของอากาý 
      V  คือ คüามเร็üของอากาýที่ไĀลผ่านปีก 
        คือ กระแÿไĀลüน (circulation Āรือ vortex strength) 

2) แรงต้านจากการเĀนี่ยüนำ (Induced Drag) 
2
L

D
CC
ARe

 =  (2.4) 

เมื่อ LC  คือ ÿัมประÿิทธิ์แรงยก (lift coefficient) 
   AR  คือ อัตราÿ่üนกü้างยาüของปีก (aspect ratio) 
      e   คือ ค่าออÿüอลด์ (Oswald efficiency factor) 

การไĀลüน (  ) บนปีกÿามารถกระจายได ้ในร ูปแบบฟังก ์ช ันทาง

คณิตýาÿตร์ โดยมีคüามÿัมพันธ์กับตำแĀน่งตามคüามยาüปีก ( y ) และมุมปะทะ ( ) ดังÿมการ 

( ) ( ) ( )1
2 Ly Vc y C  =  (2.5) 

เมื่อ ( )c y  คือ คüามยาüเชิงเÿ้นของแพนอากาýที่ตำแĀน่ง y  
   ( )LC   คือ ÿัมประÿิทธิ์แรงยกที่ข้ึนอยู่กับมุมปะทะ Āรือ LC   
   การกระจายแรงยก ( L ) ตามคüามยาüของปีกÿามารถแÿดงเป็นÿมการ 

(2.6) และแรงยกท้ังĀมดของปีกจะĀาได้จากÿมการที่ (2.7) 

( ) ( )L y y V =   (2.6) 

2

2

( )
b

b

L L y dy
−

=   (2.7) 

การไĀลüนที่ปลายปีกทำใĀ้เกิดการĀมุนüนของอากาý (Vortex) จะÿร้าง

แรงต้านเพิ่มขึ้นซึ่งเป็นข้อเÿียของปีกÿามมิติที่จะไมเ่กิดข้ึนในแพนอากาýÿองมิติ โดยการüิเคราะĀ์แรง

ต้านจากการเĀนี่ยüนำนี้อาýัยการคำนüณผลรüมของการไĀลüนตลอดคüามยาüปีก 
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2

2

b

i ib
D V dy 

−
=   (2.8) 

เมื่อ i  คือ มุมปะทะของการเĀนี่ยüนำ 

   อย่างไรก็แบบจำลองนี้ก็ยังมีข้อจำกัดอยู่ นั้นคือ จะใช้ได้ดีในกรณีที่ปีกมี

อัตราÿ่üนกü้างยาüของปีก (AR) ที่มีค่าÿูง ดังนั้นจึงไม่เĀมาะÿำĀรับปีกที่มีรูปทรงซับซ้อนĀรือปีกที่มี 

AR ต่ำ และ เนื่องด้üยÿมมุติฐานของแบบจำลองนี้เกี ่ยüกับการไĀลแบบไม่อัดตัüทำใĀ้ไม่ÿามารถ

นำไปใช้ในกรณีที่คüามเร็üของอากาýที่ค่าÿูงĀรือเป็นคüามเร็üที่เข้าใกล้คüามเร็üเÿียงได้ 

2.1.4 การเปรียบเทียบการคำนüณแพนอากาýกับปีกเครื่องบิน 

 ปีกเครื่องบิน Āรือปีกของอากาýยาน (wing) เป็นโครงÿร้างÿามมิติที่เกิดจากการ

ต่อเนื่องของแผ่นโครงÿร้างÿองมิติที่เรียกü่าแพนอากาý (airfoil) ดังนั้นการคำนüณÿมรรถนะĀรือ

ประÿิทธิภาพทางอากาýพลýาÿตร์ของปีกในระดับพ้ืนฐานจึงÿามารถเริ่มต้นได้จากการüิเคราะĀ์แพน

อากาý ซึ่งเป็นการýึกþาในมุมมองÿองมิติที่ลดคüามซับซ้อนลงเพื่อใĀ้ง่ายต่อการคำนüณ แต่ในคüาม

เป็นจริงปีกเป็นโครงÿร้างแบบÿามมิติซึ ่งจะมีปัจจัยเพิ่มขึ้น เช่น การไĀลüนที่ปลายปีก (wingtip 

vortex) ที่ÿ่งผลต่อประÿิทธิภาพการÿร้างแรงยกและแรงต้านอากาýของปีกโดยรüม 
 2.1.4.1 การüิเคราะĀ์แพนอากาý 
  แพนอากาýเป็นĀน้าตัดของปีกเครื่องบินที่มีรูปทรงเฉพาะในการÿร้างแรง

ยกและลดแรงต้านอากาý การüิเคราะĀ์แพนอากาýโดยทั่üไปÿามารถใช้ÿมการพื้นฐานของการไĀล

ราบเรียบรอบüัตถุ (potential flow theory) ได้ ซึ่งจะได้ÿมการแรงยกของแพนอากาý (lift per 

unit span: L ) ได้จากÿมการที่ (2.9) และแรงต้านอากาýของแพนอากาý (drag per unit span: 

D ) ได้จากÿมการที่ (2.10) 

L V =    (2.9) 

21
2 DD V cC =  (2.10) 

 
เมื่อ L  คือ แรงยกต่อĀน่üยคüามยาüของปีก (N m ) 
        คือ คüามĀนาแน่นของอากาý ( 3kg m ) 
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      V  คือ คüามเร็üของอากาýที่ไĀลผ่านปีก (m s ) 
      c  คือ คüามยาüเชิงเÿ้นของแพนอากาý (m ) 
     LC  คือ ÿัมประÿิทธิ์แรงยก 
     DC  คือ ÿัมประÿิทธิ์แรงต้านอากาý 

 2.1.4.2 การüิเคราะĀ์ปีกเครื่องบินในÿามมิติ 
  เมื่อแพนอากาýถูกüางเรียงตัüตัüเนื่องกันเป็นแนüของปีกÿามมิติจะทำใĀ้

ต้องคำนึงเกิดมีอยู่ของปลายปีกĀรือจุดÿิ้นÿุดของปีก ซึ่งทำใĀ้เกิดการไĀลüนที่ปลายปีกจนเĀนี่ยüนำ

เป็นแรงต้านอากาýชนิดĀนึ่งที่เรียกü่า แรงต้านอากาýเĀนี่ยüนำ (induced drag) ÿ่งผลใĀ้แรงต้าน

อากาýÿำĀรับปีกเครื่องบินจะมีค่าเพ่ิมขึ้น และพฤติกรรมเÿ้นแรงยกของปีกเครื่องบินจะเปลี่ยนไปจาก

การüิเคราะĀ์ของแพนอากาýแÿดงในรูปที่ 2.6 ÿำĀรับการüิเคราะĀ์ปีกÿามมิติÿามารถĀาแรงยกได้

จากÿมการที่ 2.1 โดยÿามารถĀาÿัมประÿิทธิ์แรงยกของปีกÿามมิติได้จากÿมการ (2.11) 

( )2
2

2 4
L

ARC
ARe


=

+ +
 (2.11) 

และÿามารถĀาÿัมประÿิทธิ์แรงต้านเĀนี่ยüนำได้จากÿมการที่ (2.2) ซึ่งแÿดงใĀ้เĀ็นü่าเมื่อปีกมีค่า

ÿัมประÿิทธิ์แรงยกเพ่ิมข้ึน จะทำใĀ้ÿัมประÿิทธิ์แรงต้านเĀนี่ยüนำเพิ่มขึ้นไปด้üย 

 
ก. เÿ้นการกระจายแรงยก 

ที่ไม่ÿนใจผลกระทบของปลายปีก 

 
ข. เÿ้นการกระจายแรงยก 

ที่โดนผลกระทบของปลายปีก 
รูปที่ 2.6 ลักþณะของเÿ้นกระจายแรงยก (Olivier Cleynen, 2011) 

2.1.5 üิธีแถบตาข่ายลมüน (Vortex lattice method) 

üิธีแถบตาข่ายลมüน คือทฤþฎีการไĀลในอุดมคติทีล่ดคüามซับซ้อนของการไĀลจริง

ที่เกิดขึ้นตามธรรมชาติเพื่อลดระยะเüลาในการคำนüณ ใĀ้เĀมาะÿำĀรับการออกแบบเบื้องต้นที่
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ต้องการผลเฉลยไปใช้ในการเปรียบเทียบคüามแตกต่างของการปรับเปลี่ยนตัüแปรการออกแบบต่างๆ 

üิธีการคำนüณนี้เป็นการüิเคราะĀ์การไĀลโดยไม่พิจารณาถึงผลกระทบของคüามĀนืด คüามปั่นป่üน 

การกระจายตัü และผลกระทบของชั้นชิดผิüในการÿร้างแบบจำลองการคำนüณเพื่อประมาณค่าของ

แรงทางอากาýพลýาÿตร์ โดยเงื่อนไขÿมมติฐานของการคำนüณมีดังนี้  
1) เป็นการไĀลแบบไม่มีคüามĀนืด (inviscid flows) 
2) เป็นการไĀลแบบไม่ÿามารถอัดตัüได้ (incompressible flows) 
3) เป็นการไĀลแบบไม่Āมุนüน (irrotational flows) 
4) ไม่พิจารณาถึงอิทธิพลของคüามĀนาที่มีผลต่ออากาýพลýาÿตร์ มุมปะทะและมุมลื่นไถล 
 อย่างไรก็ตามการĀาประÿิทธิภาพของอากาýยานผ่านüิธีแถบตาข่ายลมüนยังคงมี

ขีดจำกัดที่ต้องระüังเนื่องจากการตั้งÿมมติฐานดังกล่าü คือ ไม่ÿามารถĀาÿัมประÿิทธิ์แรงต้านได้อย่าง

แม่นยำเนื่องจากการไĀลเป็นการละเลยผลของคüามĀนืด และไม่ÿามารถüิเคราะĀ์แรงต้านที่เกิดจาก

การแยกตัüของอากาýเมื่อไĀลผ่านüัตถุได้ ซึ่งคüามแม่นยำนี้จะลดลงเมื่อมุมปะทะÿูงขึ้น และจะไม่

ÿามารถคำนüณได้อีกต่อไปเมื่อถึงÿภาüะÿูญเÿียแรงยก (stall condition) เนื่องจากเป็นการคำนüณ

ที่üิเคราะĀ์ประÿิทธิภาพบริเüณผิüของอากาýยานเท่านั้น แต่เมื่อมุมปะทะÿูงขึ้นการไĀลของอากาýใน

โลกคüามจริงจะไม่ÿามารถเกาะติดที่บริเüณผิüอากาýยานได้อีกต่อไป Āรือเกิดÿิ่งที่เรียกü่า การแยก

ไĀล (flow separation) อย่างไรก็ตามการĀาประÿิทธิภาพของการบินÿามารถใช้üิธีแถบตาข่ายลมüน

นี้ในได้ýึกþาพฤติกรรมของการเปลี ่ยนแปลงรูปแรงของอากาýยานได้เนื่องจากเป็นการคำนüณ

ประÿิทธิภาพทางอากาýพลýาÿตร์จากรูปร่างของอากาýยานโดยตรง 
จากการตั้งข้อÿมมติฐานดังกล่าüทำใĀ้การไĀลที่เกิดขึ้นเป็นการไĀลแบบÿนาม

อนุรักþ์ที่มีค่าýักย์ของคüามเร็üก่อกüน (perturbation velocity potential:  ) ร่üมอยู่ด้üย โดย

เüกเตอร์คüามเร็üรüมÿะÿม (total velocity vector : V ) นี้ÿามารถĀาได้จากÿมการ 

V V = +  (2.12) 

การĀาค่าýักย์ของคüามเร็üก่อกüนÿำĀรับปัญĀาของอากาýยานจะแบ่งพื้นผิüที่ใช้

ÿำĀรับการÿร้างแรงยก (lifting surface) ทั้งĀมดของเครื่องบินเป็นแผงÿี่เĀลี่ยมจำนüนĀนึ่งโดยที่แต่

ละแผงจะมีจุดคüบคุมการคำนüณอยู่ (collocation point/control point) และแต่จะแผงจะมี

กระแÿลมüนเกือกม้า (horseshoe vortex) ของตัüเอง โดยการคำนüณนี้จำเป็นต้องพิจารณาค่า

คüามแรงของกระแÿลมüน (vortex strength:  ) ของแต่ละแผง นอกจากนี้ค่าของเüกเตอร์ตั้งฉาก 

(normal vector : n ) จะคำนüณที่จุดคüบคุมของแต่ละแผงการคำนüณซึ่งจะตั้งฉากกับพื้นผิüแคม
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เบอร์ที่ใช้ในการÿร้างแรงยก ÿำĀรับปัญĀานี้คüามเร็üการก่อกüนที่จุดคüบคุม i  จะรüมอยู่กับผลของ

กระแÿลมüนรูปเก ือกม้าทั ้งĀมดในร ูปของค่าÿ ัมประÿิทธิ์ ท ี ่มีอ ิทธ ิพลต่ออากาýพลýาÿตร์  

(Aerodynamic Influence Coefficient: ijw ) โดยÿามารถĀาค่าýักย์ของคüามเร็üก่อกüนของแต่ละ

จุดได้จากÿมการต่อไปนี้ 

1

N

i ij j
j
w

=

 =   (2.13) 

เมื ่อพิจารณาถึงเüกเตอร์คüามเร็üการไĀลอิÿระ (freestream speed : V ) 

ÿามารถĀาได้จากคüามเร็üการไĀลอิÿระ (freestream speed :V ) ที่มีทิýทางขึ้นอยู่กับมุมปะทะ 

(angle of attack : ) และมุมลื่นไถล (sideslip:  ) ตามÿมการ (2.14) และใช้เงื่อนไขขอบเขตของ

นอยมันน์ (Neumann boundary condition)  

cos cos
sin

sin cos
V

 


 
 

 
 = − 
  

V  (2.14) 

ในการพิจารณาจุดคüบคุมแต่ละจุดจะพบü่าคüามเร็üตั้งฉากบนพื้นผิüแคมเบอร์จะมีค่าเป็นýูนย์  

1
0

N

i i ij j i
j

v n V w n
=

 
 = +   = 

 
  (2.15) 

เงื่อนไขดังกล่าüนี้ÿามารถเรียกอีกอย่างได้ü่าเงื่อนไขการไĀลแบบแทนเจนต์ (flow 

tangency condition) เมื่อจัดรูปค่าÿัมประÿิทธิ์ที่มีอิทธิพลต่ออากาýพลýาÿตร์แบบใĀม่ตามทิýทาง

ตั้งฉากจะได้ ij ij ia w n=   และเมื่อจัดรูปของคüามเร็üกระแÿอิÿระและมุมทางอากาýพลýาÿตร์ใĀ้

อยู่ในรูปของ ib  จะได้ลักþณะของค่าเป็น  cos cos ,sin , sin cosi ib V n    = − −   ทำใĀ้

ÿามารถจัดรูปได้ดังนี้ 
11 12 1 1 1

2 221

1

N

N NN NN

a a a b
ba

ba a

     
          =
     
     

    

 (2.16) 

และÿุดท้ายจึงÿามารถĀาค่าแรงลัพธ์ทั ้งĀมด ( F ) ได้จากÿมการ (2.17) และ

โมเมนต์ทั้งĀมด (M ) จากÿมการ (2.18) โดยเกิดจากผลรüมของแรงแต่ละจุด ( iF ) ซึ่งแรงลัพธ์แต่ละ

จุดนั้นĀาได้จากÿมการ (2.19) 
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1

N

i
i

F F
=

=   (2.17) 

1

N

i i
i

M F r
=

=   (2.18) 

( ) 1i i iF v l =  + V  (2.19) 

เมื่อ N  คือ จำนüนแผงทั้งĀมด 
      ir  คือ ค่าระยะเทียบจากýูนย์กลางของของแผง 
        คือ คüามĀนาแน่นของอากาý 
      iv  คือ คüามเร็üก่อกüน (perturbation velocity) 
      il  คือ เüกเตอร์ของกระแÿลมüมจากแผงตามขüาง 

2.1.6 พลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณ (Computational Fluid Dynamics: CFD) 

  พลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณเป็นแขนงĀนึ่งของüิชากลýาÿตร์ของไĀลที่ใช้üิธีการ

เชิงตัüเลขและอัลกอริทึมเพื่อüิเคราะĀ์และแก้ปัญĀาที่เกี่ยüข้องกับการไĀลของของไĀลและการ

ถ่ายเทคüามร้อน ซึ่งเป็นüิธีที ่นิยมใช้ในการจำลองÿถานการณ์ทางด้านüิýüกรรมýาÿตร์เนื่องจาก

ÿามารถใĀ้ข้อมูลเชิงลึกโดยละเอียดเกี่ยüกับพฤติกรรมการไĀลของของไĀลที่ซับซ้อนได้ ANSYS 

Fluent เป็นซอฟต์แüร์ที่ใช้กันอย่างแพร่Āลายเนื่องจากมีชุดเครื่องมือที่ครอบคลุมÿำĀรับการจำลอง

การไĀลและการถ่ายเทคüามร้อน และมีรูปแบบของÿมการของการจำลองคüามปั่นป่üนของการไĀล

Āลายรูปแบบ นอกจากนี้ยังÿามารถแÿดงผลพฤติกรรมการไĀลใĀ้เĀ็นภาพและเข้าใจมากข้ึน เช่น การ

แÿดงค่าแถบÿี, เüกเตอร์ทิýทางการไĀล เป็นต้น โดยÿมการและüิธีการแก้ปัญĀาพลýาÿตร์ของไĀล

เชิงคำนüณของซอฟต์แüร์ ANSYS Fluent มีดังต่อไปนี้ 

2.1.6.1 ÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ (Navier-Stokes Equations: NSE) 
ÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์เป็นÿมการพื้นฐานที่คüบคุมการไĀลของของไĀลโดย

พิจารณาจากการอนุรักþ์มüลและการอนุรักþ์โมเมนตัม และĀากการไĀลนั้นมีพลังงานเข้ามา

เกี่ยüเนื่องอาจมีการใช้ÿมการอนุรักþ์พลังงานเพื่อรักþาคüามต่อเนื่องของของไĀลในทิýทางต่างๆ 

ร่üมด้üย โดยÿมการที่ใช้ในการแก้ปัญĀาการไĀลในรูปอนุพันธ์เชิงย่อยแÿดงดังÿมการที่ (2.20), 

(2.21), (2.22), (2.23) และ (2.24) 
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ÿมการอนุรักþ์มüล 

( ) ( ) ( ) 0
u v w
x y z
    

+ + =
  

 (2.20) 

ÿมการอนุรักþ์โมเมนตัมในแนüแกน X 
( ) ( ) ( )uu vu wu u u u
x y z x x x y y z z
      

             + + = − + + +                 
 (2.21) 

ÿมการอนุรักþ์โมเมนตัมในแนüแกน Y 
( ) ( ) ( )uv vv wv v v v
x y z y x x y y z z
      

             + + = − + + +                 
 (2.22) 

ÿมการอนุรักþ์โมเมนตัมในแนüแกน Z 
( ) ( ) ( )uw vw ww w w w
x y z z x x y y z z
      

             + + = − + + +                 
 (2.23) 

ÿมการอนุรักþ์พลังงาน 
( ) ( ) ( )p p puc T vc T wc T T T Tk k k
x y z x x y y z z

              + + = + +                
 (2.24) 

เมื่อ    คือ คüามĀนาแน่นของของไĀล 
 u , v  และ w  คือ คüามเร็üในแนüแกน x , y  และ z  ตามลำดับ 
   คือ คüามĀนืดพลüัตร Āรือ คüามĀนืดไดนามิก (dynamic viscosity) 
 pc  คือ ค่าคüามร้อนจำเพาะของของไĀล (specific heat) 
 T  คือ อุณĀภูมิของของไĀล 
 k  คือ ค่าการนำคüามร้อน (thermal conductivity) 

เงื่อนไขÿมมติฐานพ้ืนฐานของÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ในงานออกแบบปีก

อากาýยานของการคำนüณมีดังนี้ 
 1) เป็นของไĀลต่อเนื่อง (Continuum Hypothesis) 

2) เป็นของไĀลนิüตัน (Newtonian Fluid Assumption) ทีแ่รงเฉือนเป็นÿัดÿ่üนโดยตรงกับ

อัตราการเปลี่ยนแปลงของคüามเร็ü 
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 2.1.6.2 กระบüนการแบ่งเอลิเมนท์ (Discretization) 
  กระบüนการแบ่งเอลิเมนท์Āรือกระบüนการดิÿครีไทเซชั่นเป็นขั้นตอน

ÿำคัญในการแก้ÿมการอนุพันธ์เชิงย่อยของพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณที่เกี่ยüข้องกับการแปลง

ÿมการคüบคุมการไĀลอย่างต่อเนื่อง เช่น ÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ใĀ้เป็นÿมการพีชคณิต (algebraic 

equations) แบบไม่ต่อเนื่องที่ÿามารถแก้ไขĀรือคำนüณได้โดยใช้üิธีเชิงตัüเลข โดยจะแบ่งแยกพื้นที่

ทั้งĀมดของของไĀลที่ต้องการจำลองเรียกü่า “โดเมน (domain)” ของปัญĀาเป็นองค์ประกอบขนาด

เล็ก เช่น ตาราง, เมช (mesh), Āรือเป็นปริมาตรคüบคุมท่ีเป็นจำนüนจำกัดด้üยüิธีต่างๆ คือ üิธีผลต่าง

ÿืบเนื่อง (Finite Difference Method: FDM), üิธีไฟไนต์เอลิเมนท์ (Finite Element Method: 

FEM) และüิธีปริมาตรÿืบเนื่อง (Finite Volume Method: FVM) ตามลำดับเพื่อแยกÿมการภายใน

องค์ประกอบเĀล่านี้ÿำĀรับüิเคราะĀ์ลักþณะของของไĀลที่มีการเคลื่อนที่ 
1) üิธีผลต่างÿืบเนื่อง (Finite Difference Method: FDM) 

üิธีผลต่างÿืบเนื่อง (Finite Difference Method: FDM) เป็น

เทคนิคĀนึ่งของการüิเคราะĀ์ด้üยระเบียบüิธีคำนüณเชิงตัüเลขÿำĀรับการแก้ÿมการอนุพันธ์โดยการ

ประมาณอนุพันธ์ที่มีผลต่างเป็นจำนüนจำกัดด้üยÿมการ (2.25) ซึ่งเป็นüิธีที่ง่ายที่ÿุดในการประมาณ

ค่าเชิงอนุพันธ์อันดับ 1 (Makauskas P., 2022) 

( ) ( ) ( )i x i
i

x

v x h v x
v x

h
+ −

 =  (2.25) 

โดยที่  ( )v x  คือ ฟังก์ชันต่อเนื่องที่ÿามารถĀาอนุพันธ์ได้ 
 ix  คือ จุดที่อยู่ในฟังก์ชันของ ( )v x  
 xh  คือ ระยะĀ่างในทิýทาง x  ของจุด ( )iv x  กับ ( )i xv x h+  

üิธีการประมาณผลต่างจุดýูนย์กลาง (central difference method) เป็นอีกüิธีĀนึ่งที่มีแม่นยำกü่า

ÿมการข้างต้น เนื่องจากเป็นการประมาณโดยใช้ค่าทั้งÿองฝั่งของผลต่างÿืบเนื่องรอบจุดนั้นๆ 

( ) ( ) ( )
2

i x i x
i

x

v x h v x h
v x

h
+ − −

 =  (2.26) 

ÿำĀรับอนุพันธ์อันดับÿองจะใช้การประมาณผลต่างจุดýูนย์กลางโดยมีแนüคิดĀลักมาจากการนำ

ผลต่างÿืบเนื่องรอบจุดนั้นทางด้านĀน้าและด้านĀลังมาใช้ 
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2) üิธีไฟไนต์เอลิเมนท์ (Finite Element Method: FEM) 
üิธีไฟไนต์เอลิเมนท์ (Finite Element Method: FEM) เป็นüิธีเชิง

ตัüเลขที่ใช้แก้ปัญĀาทางüิýüกรรมที่มีรูปแบบปัญĀา คือ การĀาฟังก์ชันการกระจายตัüของตัüแปรใน

ระบบÿามมิติ ซึ ่งปัญĀาแต่ละอย่างจะÿามารถอธิบายได้ด้üยÿมการเชิงอนุพันธ์ โดยโดเมนของ

โครงÿร้างÿำĀรับüิธีไฟไนต์เอลิเมนท์จะถูกจำลองและแบ่งเป็นองค์ประกอบย่อยที่มี รูปร่างขนาดเล็ก

อย่างง่าย องค์ประกอบย่อยนี้จะถูกเรียกü่า “เอลิเมนท์ (element)” ซึ่งโดเมนของแบบจำลองนี้จะมี

ระดับคüามเÿรีจำกัด (finite number of degree of freedom) และในแต่ละเอลิเมนท์จะมีค่าของ

ตัüแปรที่ต่างกันตามตำแĀน่งใด ๆ โดยปกติแล้üแบบจำลองที่มีการแบ่งองค์ประกอบย่อยที่ละเอียด

มากกü่าจะช่üยเพิ่มคüามถูกต้องใĀ้กับตัüแปรที่ต้องการได้ เนื่องจากเมื่อจำนüนเอลิเมนท์มากข้ึนทำใĀ้

ขนาดของเอลิเมนท์ลดลงและทำใĀ้ค่าคüามคลาดเคลื่อนผิดพลาดจากการคำนüณมีค่าลดลงในแต่ละ

เอลิเมนท์ได้แต่จะใช้เüลาในทรัพยากรการคำนüณที่มากข้ึน (Fish J., 2007) 

   
ก. แบบจำลองไฟไนต์เอลิเมนท์แบบĀยาบ ข. แบบจำลองไฟไนต์เอลิเมนท์แบบละเอียด 

รูปที่ 2.7 แบบจำลองการแบ่งองค์ประกอบย่อยไฟไนต์เอลิเมนท์ (Fish J., 2007) 

3) üิธีปริมาตรÿืบเนื่อง (Finite Volume Method: FVM) 
üิธีปริมาตรÿืบเนื่อง (Finite Volume Method: FVM) เป็นüิธีการ

คำนüณĀาค่าปริพันธ์Āรืออินทิกรัลของÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ใช้กฎของการอนุรักþ์โดยตรง โดยการ

แยกÿมการที่ใช้ในการคüบคุมการไĀลโดยแบ่งพ้ืนที่โดเมนออกเป็นทรงĀลายเĀลี่ยมที่มีปริมาตรจำกัด 

เรียกü่า “ปริมาตรคüบคุม (control volume)” ค่าปริพันธ์นี้จะถูกประมาณด้üยผลรüมของฟลักซ์ 

(fluxes) ที่ตัดผ่านแต่ละปริมาตรคüบคุม คüามแม่นยำของการแบ่งพื้นที่ด้üยปริมาตรคüบคุมนี้ขึ้นอยู่

กับรูปแบบเฉพาะที่ใช้ในการĀาค่าฟลักซ์ การแบ่งพ้ืนที่ปริมาตรคüบคุมÿามารถทำได้Āลายรูปแบบซึ่ง

รูปแบบพื้นฐานของการแบ่งพื้นที่นี้มีอยู่ 2 ลักþณะ คือ แบบกลางเซลล์ (cell-centred scheme) 

และแบบจุดขอบเซลล์ (cell-vertex scheme) แÿดงดังรูปที่ 2.8 ข้อดีของüิธีปริมาตรÿืบเนื่อง คือ
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การแบ่งพื้นที่ปริมาตรคüบคุมที่ÿามารถคำนüณได้โดยไม่มีปัญĀากับการเปลี่ยนแปลงระบบพิกัดของ

พ้ืนที่การคำนüณเม่ือเทียบกับüิธีผลต่างÿืบเนื่อง นอกจากนี้ยังมีคüามยืดĀยุ่นÿูงของการจัดการรูปทรง

ที่ซับซ้อนและตรüจจับคüามไม่ต่อเนื่องได้อย่างมีประÿิทธิภาพซึ่งเĀมาะกับปัญĀาที่ต้องการจำลองการ

ไĀลของของไĀล (Blazek J., 2015) 

    
ก. ปริมาตรคüบคุมที่แบ่งแบบกลางเซลล์ ข. ปริมาตรคüบคุมที่แบ่งแบบจุดขอบเซลล์ 

รูปที่ 2.8 üิธีการแบ่งพ้ืนที่ปริมาตรคüบคุม (Blazek J., 2015) 

 2.1.6.3 üิธีการแก้ปัญĀา (Solution Methods) 
  การแก้ปัญĀาของการคำนüณการไĀลของของไĀลจะใช้ระเบียบüิธีเชิง

ตัüเลขแบบüนซ้ำเพ่ือแก้ÿมการที่ถูกแยกออกเป็นÿ่üนย่อยของแต่ละพ้ืนที่ÿามารถทำได้ด้üยซอฟต์แüร์ 

ANSYS Fluent ที ่มีอัลกอริทึมĀลากĀลายในการแก้ปัญĀา เช่น ตัüแก้ปัญĀาจากค่าแรงดัน 

(pressure-based solver), ตัüแก้ปัญĀาจากค่าคüามĀนาแน่น (density-based solver) และตัü

แก้ปัญĀาจากการแยกตัü (segregated solver) เป็นต้น โดยการเลือกüิธีการแก้ปัญĀานี้จะขึ้นอยู่กับ

ประเภทของปัญĀาการไĀล 

 2.1.6.4 การÿร้างแบบจำลองคüามปั่นป่üน (Turbulence Modeling) 
  แบบจำลองคüามปั่นป่üนเป็นÿูตรทางคณิตýาÿตร์ที่ใช้ในการจำลองและ

ทำนายการไĀลโดยเฉพาะการไĀลประเภทปั่นป่üนภายในขอบเขตกำĀนด ในบริบทของพลýาÿตร์

ของไĀลเชิงคำนüณการÿร้างแบบจำลองแบบปั่นป่üนมีบทบาทÿำคัญในการทำนายปรากฏการณ์การ

ไĀลแบบปั่นป่üนได้อย่างแม่นยำ แบบจำลองเĀล่านี้ช่üยยุติÿมการคüบคุมการไĀลของของไĀลโดย

การประมาณผลกระทบของคüามปั่นป่üนต่อตัüแปรการไĀลต่างๆ แบบจำลองคüามปั่นป่üนนั้นมี

ĀลากĀลายรูปแบบโดยแต่ละแบบจำลองมีÿมมติฐานและการนำไปใช้งานที่ต่างกันออกไป แบบจำลอง

คüามปั่นป่üนที่นิยมใช้ใน ANSYS Fluent ได้แก่ 
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1) แบบจำลองคüามปั่นป่üน k-epsilon ( k − ) 
แบบจำลองคüามปั่นป่üน k-epsilon เป็นแบบจำลองปั่นป่üนÿอง

ÿมการที่ใช้กันอย่างแพร่Āลายเนื่องจากมีประÿิทธิและคüามซับซ้อนในการคำนüณที่ไม่มากจนเกินไป 

โดยทำการแก้ÿมการถ่ายโอนÿองÿมการ คือ ÿมการถ่ายโอนพลังงานจลน์ปั่นป่üน ( k ) แÿดงใน

ÿมการ (2.27) และÿมการถ่ายโอนของอัตราการÿลายตัüของพลังงานจลน์ปั่นป่üน (  ) แÿดงใน

ÿมการ (2.28) ซึ ่งÿมมติฐานของแบบจำลองคüามปั่นป่üนนี้ คือ การไĀลเป็นแบบไอโซทรอปิก 

(isotropic) เĀมือนกันทุกทิýทางประเภทปั่นป่üนเต็มรูปแบบ (fully turbulent) ทำใĀ้ÿามารถละ

ผลกระทบเนื่องจากคüามĀนืดของโมเลกุลÿารได้ แต่แบบจำลองนี้จะไม่แม่นยำÿำĀรับของไĀลบริเüณ

ใกล้ผนัง (Wilcox D. C., 1998) 

( ) ( ) t
k

k

k
vk k P
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 (2.27) 

( ) ( )
2

1 2
t

kv C P C
t k k 



      


  
+ =   + −   

 (2.28) 

เมื่อ k  คือ ค่าการถ่ายโอนพลังงานจลน์ปั่นป่üน (turbulent kinetic energy) 
       คือ อัตราการÿลายตัüของพลังงานจลน์ปั่นป่üน (turbulent dissipation rate) 
       คือ คüามĀนาแน่นของของไĀล (density) 
     v  คือ เüกเตอร์คüามเร็üของของไĀล (velocity vector) 
     t  คือ คüามĀนืดเนื่องจากการไĀลปั่นป่üน (turbulent viscosity) 
    kP  คือ Production of turbulent kinetic energy 
    1C   และ 2C   คือ ค่าคงที่ (constants) 
    k  และ   คือ ค่าคงที่ของแบบจำลอง (model constants) 

2) แบบจำลองคüามปั่นป่üน k-omega shear stress transport 
แบบจำลองคüามปั่นป่üน k-omega ( k − ) เป็นแบบจำลอง

คüามปั่นป่üนแบบÿมการÿองÿมการที่ใช้ในการจำลองพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณเพื่อทำนายการ

ไĀลแบบปั่นป่üนที่มแีม่นยำในÿภาüะการไĀลที่ĀลากĀลาย รüมถึงการไล่ระดับแรงดันที่คüามดันÿถิต

เพิ่มขึ้นในทิýทางการไĀลของของไĀลและมีคüามแม่นยำÿำĀรับของไĀลบริเüณใกล้ผนัง แบบจำลอง

คüามปั่นป่üน k-omega shear stress transport ( k SST− ) เป็นแบบจำลองที่ผÿมกันระĀü่าง

องค์ประกอบของแบบจำลอง k-epsilon และ k-omega เข้าด้üยกัน โดยÿมการการถ่ายโอนÿำĀรับ
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พลังงานจลน์ปั่นป่üนแÿดงดังÿมการ (2.29) และอัตราการÿลายตัüของพลังงานจลน์ปั่นป่üนจำเพาะ 

(2.30) (Menter F. R., 1994) 
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เมื่อ   คือ อัตราการÿลายตัüของพลังงานจลน์ปั่นป่üนจำเพาะ (specific dissipation rate) 
      *  คือ Production to dissipation ratio 
   3) แบบจำลองคüามปั่นป่üน Spalart-Allmaras 

แบบจำลองคüามปั่นป่üน Spalart-Allmaras เป็นแบบจำลอง

คüามปั่นป่üนแบบÿมการเดียüที่พัฒนามาเพื่อจัดการกับการไĀลบริเüณใกล้ผนังและบริเüณชั้นชิด

ขอบ โดยการแก้ปัญĀาคüามĀนืดของกระแÿไĀล (eddy viscosity) ด้üยÿมการถ่ายโอน (2.31) 

(Spalart P. R. และ Allmaras S. R., 1992) 
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เมื่อ v   คือ คüามĀนืดเนื่องจากการไĀลปั่นป่üน (turbulent viscosity) 
       คือ คüามถี่เนื่องจากการไĀลปั่นป่üน (turbulent frequency) 

2.1.6.5 เงื่อนไขขอบเขต (Boundary Conditions: BCs) 
   เงื่อนไขขอบเขต (Boundary Conditions: BCs) เป็นองค์ประกอบÿำคัญ

ของพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณ เนื่องจากเป็นการกำĀนดพฤติกรรมของของไĀลบริเüณขอบของ

โดเมนการคำนüณ ซึ่งมีบทบาทÿำคัญในการตรüจÿอบคüามถูกต้องและคüามÿมจริงของการจำลอง

การไĀล โดยเงื่อนไขขอบเขตที่ใช้ในการกำĀนดลักþณะของไĀลบริเüณท่ีขอบต่างๆนั้นมีอยู่ 3 ประเภท 

คือ กำĀนดเงื่อนไขขอบเขตด้üยคüามเร็ü (velocity boundary conditions) กำĀนดเงื่อนไขขอบเขต

ด้üยคüามดัน (pressure boundary conditions) และ กำĀนดเงื่อนไขขอบเขตด้üยค่าเชิงปริมาณ 

(scalar boundary conditions) เช่น อุณĀภูมิ คüามเข้มข้น ค่าคงที่ เป็นต้น 
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  2.1.6.6 ขั้นตอนĀลังการประมüลผล (Post-Processing) 
   ขั้นตอนĀลังการประมüลผล เป็นขั้นตอนของการüิเคราะĀ์และการแÿดง

ภาพผลลัพธ์การจำลองที่ได้จากการแก้ÿมการคüบคุมการไĀลของของไĀล โดยการใช้ข้อมูลเชิงลึกจาก

ข้อมูลจำนüนมากที่ÿร้างขึ้นระĀü่างกระบüนการจำลองการไĀลรüมถึงตัüแปรต่างๆ มาแÿดงผลด้üย

เทคนิคการแÿดงภาพ (visualization) เพื่อใĀ้ง่ายต่อการเข้าใจและตีคüามพฤติกรรมของของไĀลที่

ซับซ้อนภายใต้โดเมนการคำนüณท่ีกำĀนด เช่น คüามเร็ü คüามดัน อุณĀภูมิ ค่าคüามปั่นป่üน เป็นต้น 

โดยüิธีการแÿดงภาพทั่üไปของพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณ คือ contour plots, vector plots, 

iso-surfaces, streamlines และ animation ซึ่งนอกเĀนือจากการแÿดงภาพแล้üยังรüมถึงการ

üิเคราะĀ์เชิงปริมาณของผลการจำลองเพื ่อตรüจÿอบค่าประÿิทธิภาพเฉพาะและตัüแปราทาง

üิýüกรรมต่างๆ เช่น อัตราการถ่ายเทคüามร้อน แรงต้านการไĀล ค่าÿัมประÿิทธิ์แรงยก เป็นต้น เพ่ือ

นำข้อมูลจากการจำลองไปเปรียบเทียบกับข้อมูลจากผลการทดลองเพื่อตรüจÿอบคüามถู กต้องของ

แบบจำลองพลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณ โดยคüามแตกต่างของข้อมูลอาจบ่งบอกถึงพ้ืนที่ÿำĀรับการ

แก้ไขปรับปรุงการจำลองใĀ้มีคüามแม่นยำมากข้ึน 

2.1.7 การออกแบบการทดลองด้üยüิธีÿุ่มลูกบาýก์Āลายมิติแบบลาติน  
(Latin Hypercube Sampling: LHS) 

  การออกแบบการทดลองทางคอมพิüเตอร์ด้üยüิธีÿุ่มลูกบาýก์Āลายมิติแบบลาติน  

(Latin Hypercube Sampling: LHS) เป็นĀนึ่งในüิธีทางÿถิติÿำĀรับการออกแบบการทดลอง 

(Design of Experiment, DOE) ที่ใช้ในการÿร้างข้อมูลกลุ่มตัüอย่างเริ่มต้น Āรือกล่าüได้ü่าเป็นจุดเท

รนนิ่งÿำĀรับการÿร้างÿมการแบบจำลองทดแทนเพื่อüิเคราะĀ์ถึงคüามÿัมพันธ์ระĀü่างตัüแปรการ

ออกแบบและผลลัพธ์ üิธีนี้เป็นüิธีที่ได้รับคüามนิยมและมีประÿิทธิภาพที่ÿามารถยอมรับได้ โดยจะ

แบ่งขอบเขตของตัüแปรการออกแบบเป็นช่üงย่อยจำนüน M ช่üงที่มีขนาดเท่ากัน ดังนั้นช่üงย่อยที่ 

thj  ของตัüแปรออกแบบที่ thi  ÿามารถĀาได้จากÿมการ (2.32) Āลังจากนั้นทำการÿร้างจุดในช่üง

ย่อยทั้งĀมดด้üยĀลักการÿุ่มของüิธีมอนติคาร์โลดังÿมการ (2.33) โดยที่จุดตัüอย่างเริ่มต้นĀรือจุดเท-

รนนิ่ง ( X ) แต่ละตัüจะอยู่ในช่üงของขอบเขตล่าง ( L ) ถึงขอบเขตบน (U ) ของแต่ละช่üงย่อย (ÿุจินต์ 

บุรีรัตน์และคณะ, 2556) 

( )( ) ( )1 / /ij i i i ij ij i i ijL L j U L M X L j U L M U= + − −   + − =  (2.32) 
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( )ij ij ij ijX L U L rand= + −   (2.33) 

เมื่อ  0, 1rand  คือ ตัüเลขÿุ่มที่กระจายตัüแบบเอกรูป (uniform random number) ตั้งแต่ 0 

ถึง 1 

ตัüอย่างการทำงานของüิธีÿุ่มลูกบาýก์Āลายมิติแบบลาตินถูกแÿดงอย่างง่ายในรปูที่ 

2.9 ซึ่งเป็นÿองมิติÿำĀรับปัญĀาที่มีจำนüนตัüแปรการออกแบบ 2 ตัü ซึ่งเĀ็นได้ü่าต้องมีการกำĀนด

จำนüนของจุดตัüอย่างเริ่มต้นก่อนเพื่อนำไปแบ่งเป็นช่üงย่อย โดยจุดตัüอย่างเริ่มต้นแต่ละตัüจะไม่ซ้ำ

กันในแต่ละช่üงย่อย Āรือกล่าüได้ü่าในแต่ละแนüของช่üงย่อยจะมีจุดตัüอย่างเริ่มต้นเพียงจุดเดีย ü

เท่านั้น ซึ่งคุณÿมบัตินี้เป็นคุณÿมบัติที่แÿดงใĀ้เĀ็นü่าüิธีÿุ่มลูกบาýก์Āลายมิติแบบลาตินมีการกระจาย

ตัüของจุดตัüอย่างเริ่มต้นที่มากกü่าüิธีมอนติคาร์โล 

 
รูปที่ 2.9 ตัüอย่างการทำงานอย่างง่ายของüิธีÿุ่มลูกบาýก์Āลายมิติแบบลาติน (Carnell R., 2022) 

2.1.8 การĀาค่าเĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่ (Efficient Global Optimization) 

  การĀาค่าเĀมาะÿมÿุด (Optimization) คือการĀาตัüเลือกĀรือผลลัพธ์ที่ดีที่ÿุด

ภายใต้เงื่อนไขทางคณิตýาÿตร์ที่ถูกกำĀนดไü้ (Žilinskas A., 2006) โดยเลือกตัüแปรจากกลุ่มข้อมูลที่

กำĀนดใĀ้ฟังก์ชันเป้าĀมายที่เป็นüัตถุประÿงค์ของการĀาค่าเĀมาะÿมÿุด เช่น การĀาค่าต่ำที่ÿุด  

(minimization) ĀรือการĀาค่าÿูงที่ÿุด (maximization) ซึ่งการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดเป็นเครื่องมือช่üย

ในการออกแบบต่างๆ เพ่ือใĀ้เกิดประโยชน์ÿูงÿุดต่อÿิ่งที่ต้องการ การĀาค่าเĀมาะÿมÿุดÿามารถเขียน

ได้ดังนี ้
( )min

x
f x  (2.34) 

ภายใต้เงื่อนไขบังคับที่กำĀนดไü้ดังนี้ 
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( )
( )

0, 1, ,

0, 1, ,
, 1, ,

i

i

i i i

g x i m

h x i l
L x U i n

 =

= =

  =
 (2.35) 

เมื่อ x  คือ เüกเตอร์ตัüแปรออกแบบขนาด 1n  (design variables vector) 
     f  คือ ฟังก์ชันเป้าĀมายĀรือฟังก์ชันüัตถุประÿงค์ (objective function)  
     ig  คือ ฟังก์ชันเงื่อนไขบังคับในรูปแบบอÿมการ (inequality constraints) 
     ih  คือ ฟังก์ชันเงื่อนไขบังคับในรูปแบบÿมการ (equality constraints) 
     iL  คือ ขอบเขตล่างของตัüแปรออกแบบ (lower bound constraints) 
และ iU  คือ ขอบเขตบนของตัüแปรออกแบบ (upper bound constraints) (ÿุจินต์ บุรีรัตน์, 2556) 
ปัญĀาการออกแบบเĀมาะÿมÿุดมีÿ่üนประกอบย่อยที่ÿำคัญ 4 ÿ่üน ดังนี้ 

1) ตัüแปรออกแบบ (design variables) คือ กลุ ่มของตัüแปรอิÿระ (independent 

variables) ที่มีคุณÿมบัติเฉพาะที่เป็นอิÿระต่อกันÿามารถเขียนแทนด้üยเüกเตอร์  1, , T
nx x x=  

ซึ่งเป็นตัüแปรที่ÿ่งผลกระทบต่อตัüแปรตาม (dependent variables) Āรือฟังก์ชันเป้าĀมาย 
2) ฟังก์ชันเป้าĀมาย (merit function) คือ ค่าของตัüแปรตามที่บ่งบอกถึงคุณภาพของตัü

แปรออกแบบ ÿามารถเขียนแทนด้üย ( ) ( )1 2, , , nf x f x x x=  
 3) เงื่อนไขบังคับ (constraints) คือ ÿมการĀรืออÿมการที่กำĀนดตัüแบ่งเขตระĀü่างบริเüณ

ค่าคüามเป็นไปได้ของคำตอบĀรือบริเüณที่Āาคำตอบได้ (feasible region) และบริเüณĀาคำตอบ

ไม่ได้ (infeasible region) เพื่อใช้ในการคüบคุมค่าของตัüแปรออกแบบĀรือพฤติกรรมฟังก์ชัน

เป้าĀมาย 
4) กรณีต้องการออกแบบเพื ่อĀาค่ามากที่ÿุดÿามารถจัดการกับปัญĀาดังกล่าüเพื ่อใĀ้

ÿอดคล้องกับรูปแบบมาตรฐานตามÿมการ (2.34) โดยการเขียนแทนด้üย ( )max f x  และ

ประยุกต์ใช้ฟังก์ชันเป้าĀมายÿมมูลได้ดังนี้ 

( ) ( )max minf x f x= −  (2.36) 
Āรือ 

( ) ( )max min 1f x f x=  (2.37) 

  การĀาค่าเĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่ (Efficient Global Optimization) เป็นüิธีการ

เพ่ิมประÿิทธิภาพที่ออกแบบมาเพ่ือค้นĀาฟังก์ชันที่เĀมาะÿมที่ÿุดÿำĀรับพ้ืนที่การออกแบบทั้งĀมดซึ่ง

จำเป็นต้องใช้ทรัพยากรจำนüนมากในการตรüจÿอบบริเüณดังกล่าü ดังนั ้นจึงเกิดแนüคิดของ
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แบบจำลองทดแทนที่ใช้ในการประมาณฟังก์ชันüัตถุประÿงค์และเป็นแนüทางในการเลือกจุดตัüอย่าง

ใĀม่เพ่ือเพ่ิมคüามแม่นยำและคüามถูกต้องของการประมาณการ 

2.1.8.1 แบบจำลองทดแทน (surrogate models) 
   แบบจำลองทดแทน คือการÿร้างÿมการทางคณิตýาÿตร์ที ่ใช้ในการ

ประมาณค่าฟังก์ชันเป้าĀมายจากคüามÿัมพันธ์ของตัüแปรการออกแบบที่ทำĀน้าที่เป็นข้อมูลนำเข้า 

(input) และค่าฟังก์ชันเป้าĀมายที่ทำĀน้าที่เÿมือนเป็นผลลัพธ์ (output) Āรือผลเฉลยของตัüแปรการ

ออกแบบต่างๆ โดยเริ่มจากการÿุ่มผลเฉลยของปัญĀาการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดก่อนทำการĀาค่าฟังก์ชัน

จริงของผลเฉลย ซึ่งเมื่อทราบตำแĀน่งจุดของผลเฉลยแล้üÿามารถใช้üิธีทางคณิตýาÿตร์ต่างๆ ในการ

ÿร้างแบบจำลองทดแทนได้ เช่น  
1)  การประมาณค่าในช่üงด้üยฟังก์ชันฐานĀลักแนüรัýมี 

การประมาณค่าในช่üงด้üยฟังก์ชันฐานĀลักแนüรัýมี (radial basis function, RBF) 

Āรือการประมาณค่าด้üยพื้นผิüÿไปลน์ (surface spline interpolation) ÿามารถแÿดงได้ดังนี้ 

( ) ( )
1

M

i i
i

y x K x x
=

= −  (2.38) 

เมื่อ ( )y f x=  คือ ฟังก์ชันĀรือตัüแปรตามของเüกเตอร์ออกแบบที่จุดใด x  

ix  คือ จุดýูนย์กลาง 
M  คือ จำนüนค่าที่ได้จากการออกแบบการทดลอง 

i  คือ ÿัมประÿิทธิ์ของฟังก์ชันที่ต้องการĀาค่า 
( )K x  คือ ฟังก์ชันฐานĀลักซ่ึงมีĀลายรูปแบบแล้üแต่การเลือกใช้งาน 

จากÿมการ (2.38) จำนüน M ชุด ÿามารถแÿดงได้ M ÿมการ ดังนี้ 

( ) ( )
1

; 1, ,
M

i RBF j i j
j

y x f K x x i M
=

= = − =  (2.39) 

เมื่อทำการĀาÿัมประÿิทธิ์ของฟังก์ชันแล้ü ÿามารถทำนายค่าฟังก์ชันจากแบบจำลองทดแทนที่จุดใดๆ 

ได้ด้üยÿมการ (2.39) ตัüอย่างÿมการĀลังแปลงฟังก์ชันฐานĀลักแÿดงดังÿมการที่ (2.40) (Kishi Y., 

2019) 

( )2
1

exp
M

RBF j i j
j

f w x x
=

=  − −  (2.40) 

โดยที่มี iw  เป็นÿัมประÿิทธิ์ถ่üงน้ำĀนัก (weight coefficient) ของข้อมูลออกแบบตัüที่ i  และ   

คือÿัมประÿิทธิ์เชิงบüก 
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2) แบบจำลองครีจจิง (Kriging model) 
  แบบจำลองครีจจิงเป็นแบบจำลองทดแทนที่ประมาณค่าฟังก์ชันได้จากการรüมกัน

ของการประมาณค่าเฉพาะที่ (local) และการประมาณค่าแบบüงกü้าง (global) ดังÿมการต่อไปนี้ 

( ) ( )y p x Z x= +  (2.41) 

เมื่อ   ( )p x  คือ ฟังก์ชันพĀุนามÿำĀรับการประมาณค่าüงกü้าง 
       ( )Z x  คือ ฟังก์ชันการประมาณค่าเฉพาะที่ 
โดยที่ฟังก์ชันการประมาณค่าเฉพาะที่นี้เป็นฟังก์ชันกระบüนการเกาÿ์เซียนÿโตแคÿติก (stochastic 

Gaussian process) ที่มีค่าเฉลี่ยเท่ากับýูนย์ขณะที่คüามแปรปรüนร่üมเกี่ยü (covariance) ไม่เป็น

ýูนย์ Āากฟังก์ชันพĀุนามÿำĀรับการประมาณค่าüงกü้าง ( )p x  เป็นฟังก์ชันเชิงเÿ้นÿามารถแÿดงได้

ดังนี้ 

( ) ( )0
T

i ip x x = + = β p x  (2.42) 

เมื ่อ  0 , , T
n =β  และ ( )  1 21, , , , T

nx x x=p x  ค่าคüามแปรปรüนร่üมเกี ่ยüของ

ฟังก์ชันการประมาณค่าเฉพาะที่ ( )Z x  ÿามารถĀาได้จาก 

( ) ( )( ) ( )2, ,p q p qCov Z x Z x R x x  =  R  (2.43) 

เมื่อ   คือ ÿ่üนเบี่ยงเบนมาตรฐาน 
R  คือ ฟังก์ชันÿĀÿัมพันธ์ (correlation) จากผลเฉลยในเมตริกซ์ออกแบบ 
R  คือ เมตริกซ์ÿĀÿัมพันธ์ÿมมาตรขนาด N N  ที่ÿมาชิกแนüทแยงเป็นĀนึ่ง 

ฟังก์ชันÿĀÿัมพันธ์จากผลเฉลยในเมตริกซ์ออกแบบÿามารถĀาได้จากÿมการ 

( ) ( ) ( )( ), exp
Tp q p q p qR x x x x x x= − − −θ  (2.44) 

เมื่อÿามารถĀาพารามิเตอร์ÿĀÿัมพันธ์ที่ไม่ทราบค่า θ  ได้จากüิธีคüามคüรจะเป็นÿูงÿุด (maximum 

likelihood method) และค่าÿัมประÿิทธิ์ของฟังก์ชันพĀุนาม β  จากüิธีกำลังÿองน้อยÿุด ดังนั้นเมื่อ

ทราบค่าของ θ  และ β  แล้ü การทำนายของแบบจำลองทดแทนแบบครีจจิงÿามารถĀาได้จาก

ÿมการ 

( ) ( ) ( )1T Ty p x x y−= + −β r R Pβ  (2.45) 
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เมื ่อ ( ) ( ) ( )1 2, , ,
T

Mp x p x p x=   P  และ ( ) ( ) ( )1, , , ,T
Mx R x x R x x=   r  (ÿุจินต์ 

บุรีรัตน์, 2556)  
3) แบบลูกผÿมด้üยฟังก์ชันฐานĀลักแนüรัýมี/ครีจจิง  

(Radial Basis Function/Kriging Hybrid model: RBF/Kriging) 
  แบบจำลองลูกผÿมเป็นเทคนิคการประมาณค่าที่ซับซ้อนเนื่องจากเป็นการผÿมแนü

ทางการÿร้างแบบจำลองตัüแทนตั้งแต่ 2 üิธีขึ้นไปเพื่อใช้ประโยชน์จากข้อดีของแต่ละüิธีกาคำนüณ 

ยกตัüอย่างเช่น แบบจำลองตัüแทนลูกผÿมด้üยฟังก์ชันฐานĀลักแนüรัýมี/ครีจจิง (Radial Basis 

Function/Kriging Hybrid model: RBF/Kriging) ซึ่งเป็นการประมาณค่าฟังก์ชั้นโดยการรüมแนüคิด

จากüิธีฐานĀลักแนüรัýมี (Radial Basis Function) และüิธีแบบครีจจิง (Kriging) เข้าด้üยกัน โดยการ

คำนüณแบบจำลองลูกผÿมดังกล่าüÿามารถรักþาคüามแม่นยำของฟังก์ชันพĀุนามÿำĀรับค่าเฉลี่ยจาก

การประมาณค่าüงกü้าง (  ) ได้ด้üยกลุ่มข้อมูลคüามแม่นยำÿูงและมีการปรับแนüโน้มของฟังกช์ันใĀ้

มีแนüโน้มเป็นไปตามกลุ่มของข้อมูลคüามแม่นยำต่ำที่มีจำนüนมากกü่าโดยÿามารถทำนายแนüโน้ม

ของฟังก์ชันได้แม่นยำกü่าจากการนำค่าเฉลี่ยจากการประมาณค่าüงกü้างไปรüมกับค่าฟังก์ชันการ

ประมาณด้üยüิธีฐานĀลักแนüรัýมีซึ่งÿามารถแÿดงÿมการแบบจำลองตัüแทนลูกผÿมด้üยฟังก์ชันฐาน

Āลักแนüรัýมี/ครีจจิง ((Kishi Y., 2019)) ได้ดังดังÿมการ (2.46) และแผนผังของข้อมูลแบบจำลอง

ทดแทนลูกผÿมของข้อมูลĀลายระดับคüามแม่นยำแÿดงดังรูปที่ 2.10 
( ) ( ) ( )( )1

,ˆ 1 1T
RBF Kriging RBF RBFy f x r x f f x − = + + − −    R  (2.46) 

เมื่อ    คือ ค่าเฉลี่ยจากการประมาณค่าüงกü้าง 
 RBFf  คือ ฟังก์ชันฐานĀลักแนüรัýมีของข้อมูลคüามแม่นยำระดับต่ำ 

f  คือ ค่าของฟังก์ชันคüามแม่นยำระดับÿูง 
R  คือ เมตริกซ์ÿĀÿัมพันธ์ÿมมาตรขนาด N N  ที่ÿมาชิกแนüทแยงเป็นĀนึ่ง 

และ ( ) ( ) ( )1, , , ,T
Mx R x x R x x=   r  

 
รูปที่ 2.10 แผนผังของข้อมูลแบบจำลองทดแทนลูกผÿม (Ariyarit et al., 2017) 
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  2.1.8.2 ขั้นตอนüิธีเชิงพันธุกรรม (Genetic Algorithm: GA) 
ขั ้นตอนü ิธ ีเช ิงพันธุกรรมเป็นĀนึ ่งในü ิธ ีการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดที ่มี

กระบüนการคำนüณเชิงตัüเลขที่เลียนแบบมาจากĀลักการการüิüัฒนาการของÿิ่งมีชีüิตและĀลักการ

คัดเลือกทางธรรมชาติตามทฤþฎีของชาร์ล ดาร์üิน โดยเริ่มจากการมีประชากรตั้งต้นก่อนการเกิด

ประชากรตัüตัüใĀม่โดยการครอÿโอเüอร์ (crossover) และมิüเทชัน (mutation) จากการคัดเลือก

ประชากรรุ่นก่อน (selection) Āลังจากนั้นทำการเลือกประชากรรุ่นถัดไปเพื่อÿร้างประชากรชุดใĀม่

กü่าซ้ำไปจนครบเงื่อนไขท่ีต้องการ 
 1) การคัดเลือก (selection) 
  การคัดเลือก คือการเลือกÿมาชิกที่มีคüามเĀมาะÿมของประชากรรุ่นปัจจุบันĀรือ

เรียกü่าโครโมโซมพ่อ-แม่ ก่อนที่จะนำไปถ่ายทอดคุณÿมบัติบางประการใĀ้กับรุ่นถัดไป โดยมี 2 üิธี 
1.1) การคัดเลือกโดยใช้üงล้อรูเลทท์ (Roulette wheel selection) 

การคัดเลือกโดยใช้üงล้อรูเลทท์ คือการแบ่งพื้นที่ÿัดÿ่üนค่าคüามเĀมาะÿม

โดยĀากมีคüามเĀมาะÿมมากจะมีโอกาÿในการได้รับเลือกมากกü่าค่าที่มีคüามเĀมาะÿมน้อย เÿมือน

การได้รับพื้นที่ในüงล้อรูเลทท์เมื่อมีคüามเĀมาะÿมมากจะได้รับพ้ืนที่ในüงล้อเยอะตามไปด้üยและเมื่อ

มีการĀมุนüงล้อนี้จึงมีโอกาÿที่จะĀมุนได้ค่าท่ีมีคüามเĀมาะÿมเยอะมากกü่า 
1.2) การคัดเลือกโดยใช้üิธีแข่งขัน (Tournament selection) 
 การคัดเลือกโดยüิธีแข่งขันจะเริ่มจากการÿุ่มประชากรในแต่ละกลุ่มเพื่อมา

เปรียบเทียบค่าผลเฉลยกับกลุ่มอ่ืนĀลายๆครั้ง ซึ่งค่าที่มีค่าคüามเĀมาะÿมดีที่ÿุดจะถือเป็นผู้ที่ถูกเลือก

เพ่ือนำไปÿร้างประชากรรุ่นถัดไป 
 2)  การครอÿโอเüอร์ (crossover) 
  การครอÿโอเüอร์เป็นการÿลับÿายพันธ์ของประชากรรุ ่นก่อนĀน้าโดยการÿุ่ม

ตำแĀน่งจุดตัดเป็นเพื ่อแยกโครโมโซมออกเป็นÿ่üนๆ ตามต้องการ Āลังจากนั ้นนำÿลับเปลี่ยน

โครโมโซมเกิดเป็นประชากรรุ่นถัดไป เรียกü่าผลเฉลยลูก (offspring) โดยการÿลับเปลี่ยนโครโมโซมนี้

ÿามารถเกิดได้จากการมีจุดตัดของโครโมโซม 1 จุด 2 จุด ĀรือĀลายจุดก็ได้ ตัüอย่างการครอÿโอเüอร์

แบบ 1 จุดเมื่อแÿดงโครโมโซมเป็นเลขฐาน 2 เป็นดังนี้ 

ผลเฉลยพ่อ-แม่ 1: 1011|11110 ผลเฉลยลูก 1: 1011|01010 
ผลเฉลยพ่อ-แม่ 2: 1000|01010 ผลเฉลยลูก 2: 1000|11110 
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3)  การมิüเทชัน (mutation) 
  การมิüเทชันĀรือการกลายพันธุ์ คือโอกาÿเกิดการที่ผลผลิตĀรือประชากรลูกท่ีได้มี

ยีน (gene) บางÿ่üนแตกต่างไปจากยีนของพ่อ-แม่ โดยทั่üไปแล้üการกลายพันธุ์นี้จะขึ้นอยู่กับคüาม

น่าจะเป็นของการกลายพันธุ์ เรียกü่าอัตราการกลายพันธุ์ ซึ่งจะมีค่าน้อยกü่าอัตราการครอÿโอเüอร์ 

ตัüอย่างการเกิดมิüเทชันในผลเฉลยแบบเลขฐาน 2 เป็นดังนี้ 

ผลเฉลยพ่อ-แม่ 1: 101111110 ผลเฉลยลูก 1: 101101110 (ตัüเข้มคือยีนที่ถูกเลือก) 

  ขั้นตอนĀลังจากการดำเนินการคัดเลือก การครอÿโอเüอร์และการมิüเทชันแล้ü คือ

การแทนที่ประชากร (population replacement) เป็นการเก็บผลของประชากรรุ่นลูกĀรือผลเฉลย

ชุดใĀม่ซึ่งÿ่งผลต่อพื้นที่ในการÿุ่มรอบถัดไป โดยการแทนที่ประชากรนี้ÿามารถทำได้ 2 üิธี คือ การ

แทนที่โดยมีการตัดประชากรรุ่นพ่อ-แม่ออก เรียกü่าการแทนที่ประชากรตามขนาดที่กำĀนด และการ

แทนที่โดยที่ยังคงเก็บประชากรรุ่นพ่อ-แม่ไü้ เรียกü่าการแทนที่ประชากรแบบขยายตัü 
  ภายĀลังได้มีการพัฒนากระบüนการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดĀลายüัตถุประÿงค์ของ

ขั้นตอนüิธีเชิงพันธุกรรม เรียกü่าขั้นตอนüิธีเชิงพันธุกรรมแบบจัดลำดับไม่ครอบงำรุ่นที่ 2 (Non-

dominated Sorting Genetic Algorithm) ซึ่งเĀมาะÿำĀรับปัญĀาการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดที่ต้องการ

ฟังก์ชันĀลายüัตถุประÿงค์ (multi objective function) ซึ่งมีการเพิ่มขั้นตอนการบางอย่างในการ

ประเมินพิจารณาค่าคüามเĀมาะÿม โดยจะแบ่งฟังก์ชันออกเป็นตามจำนüนของüัตถุประÿงค์ซึ่งปกติ

แล้üจะเป็นฟังก์ชันที่มีคüามขัดแย้งกัน (trade off) โดยผลลัพธ์Āรือผลเฉลยที่ได้จะมีจำนüนประชากร

มากกü่าประชากรตั้งต้น ทำใĀ้ต้องตัดประชากรบางÿ่üนออกโดยใช้Āลักการการจัดลำดับแบบไม่

ครอบงำ (non-dominated sorting) จากการคำนüณค่าระยะĀ่างจากฝูงชนดังรูปที่ 2.11 (Deb et 

al., 2002) ที่แÿดงบนกราฟคüามÿัมพันธ์ระĀü่างÿองฟังก์ชัน เรียกü่า แผนภูมิพาเรโต (Pareto 

Front) ดังรูปที่ 2.12 

 
รูปที่ 2.11 ระยะĀ่างจากฝูงชนของผลเฉลย (Deb et al., 2002) 
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รูปที่ 2.12 แผนภูมิพาเรโต (Pymoo, 2022) 

  2.1.8.3 การÿุ่มตัüอย่างเพ่ิมเติม (additional sampling) 
   การÿุ ่มตัüอย่างเพิ ่มเติม คือการเพิ ่มจำนüนของข้อมูลตัüอย่างในการ

คำนüณรอบถัดไปเพื่อปรับปรุงคüามแม่นยำของแบบจำลอง üิธีนี้ช่üยลดภาระในการคำนüณต่อรอบ

และทำใĀ้ÿามารถüิเคราะĀ์ผลกระทบของแต่ละพารามิเตอร์ได้อย่างชัดเจน ÿ่งผลใĀ้กระบüนการ

ÿำรüจ (Exploration) และการĀาค่าที่เĀมาะÿม (Exploitation) มีประÿิทธิภาพขึ้น อย่างไรก็ตาม

อาจต้องใช้จำนüนรอบที่มากขึ้นเมื่อเทียบกับการเพิ่มĀลายตัüแปรพร้อมกัน ซึ่งทำใĀ้ระยะเüลา

โดยรüมของการค้นĀาค่าที่ดีที่ÿุดเพิ่มขึ้น แต่เĀมาะÿำĀรับปัญĀาที่ต้องการการคüบคุมพารามิเตอร์

อย่างละเอียด แผนผังการÿุ่มตัüอย่างข้อมูลเพิ่มเติมนั้นแÿดงในรูปที่ 2.11 (Ariyarit et al., 2020) 

   
(ก) การÿุ่มตัüอย่างข้อมูลเพิ่มเติมแบบค่าเดียü  (ข) การÿุ่มตัüอย่างข้อมูลเพิ่มเติมแบบĀลายค่า 
รูปที่ 2.13 แผนผังการÿุ่มตัüอย่างข้อมูลเพิ่มเติมแบบค่าเดียüและĀลายค่า (Ariyarit et al., 2020) 

ปัญĀาการออกแบบที่มีĀลายüัตถุประÿงค์นั้นÿามารถทำนายตำแĀน่งของการเพิ่มข้อมูล

ตัüอย่างได้โดยใช้üิธีการปรับปรุงค่า ไฮเปอร์üอลุ ่มคüามคาดĀüัง (Expected Hypervolume 

Improvement: EHVI) ซึ่งเป็นค่าที่ประกอบไปด้üยฟังก์ชันของการปรับปรุงไฮเปอร์üอลุ่มร่üมกับ

คüามไม่แน่นอนของกระบüนการÿุ่มตัüอย่างเพิ่มเติมแÿดงดังÿมการ (2.47) (Ariyarit et al., 2017) 

โดยüิธีการนี้แÿดงใĀ้เĀ็นถึงการเพิ่มจำนüนตัüอย่างข้อมูลÿำĀรับแบบจำลองตัüแทนที่นำมาประมาณ

ค่าฟังก์ชันเป้าĀมาย 
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เมื่อ iF   คือ ตัüแปรการÿุ่มของเกาÿ์เซียน 
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i i i iN f x s x F  คือ ฟังก์ชันคüามน่าจะเป็น 

และ 
ireff   คือ ค่าอ้างอิงÿำĀรับการคำนüณĀาค่าไฮเปอร์üอลุ่ม 

2.2 งานüิจัยที่เกี่ยüข้อง 

Liang et al., 2011 ได้นำเÿนอแนüทางการออกแบบปีกเครื่องบินĀลายüัตถุประÿงค์ผ่าน

การĀาค่าเĀมาะÿมÿุดโดยใช้พลýาÿตร์ของไĀลเชิงคำนüณเข้ามาช่üยในการเก็บข้อมูล และใช้ÿมการ

ตัüแทนแบบครีจจิงในการลดทรัพยากรการคำนüณ โดยการออกแบบครั้งนี้ได้ตั้งüัตถุประÿงค์คือ การ

Āาลักþณะของปีกที่มีค่าคüามชันของกราฟแรงยกÿูงที่ÿุดขณะบินด้üยคüามเร็ü 0.3 มัค และมีค่า

ÿัมประÿิทธิ ์แรงต้านอากาýที ่น้อยที ่ÿุดขณะบินด้üยคüามเร็üในช่üง 0.8 ถึง 0.9 มัค โดยการ

ปรับเปลี่ยนค่ามุมลู่Āลัง อัตราÿ่üนกü้างยาüของปีก อัตราÿ่üนเรียüของปีก มุมบิดของแต่ละÿ่üน และ

อัตราคüามĀนาของปีกในแต่ละÿ่üน จากการýึกþาüิธีการออกแบบครั้งนี้พบü่าการใช้ÿมการจำลอง

ทดแทนแบบครีจจิงมีÿ่üนช่üยลดระยะเüลาที่ใช้ในการคำนüณลงได้อย่างมีนัยÿำคัญ 
Kontogiannis et al., 2013 ได้นำเÿนอการเลือกใช้ค่าเĀมาะÿมÿุดจากการออกแบบอากาý

ยานไร้คนขับขนาดเล็กตั้งแต่กระบüนการออกแบบแนüคüามคิด โดยเริ่มจากการกำĀนดüัตถุประÿงค์

และภารกิจของอากาýยานไร้คนขับ จากนั้นทำการประมาณน้ำĀนักขององค์ประกอบอากาýยานแต่

ละÿ่üนเพื่อนำไปÿู่ขั้นตอนการออกแบบเบื้องต้น โดยใĀ้คüามÿำคัญกับปีกเครื่องบินมากท่ีÿุดเนื่องจาก

มีการประยุกต์การĀาค่าเĀมาะÿมÿุดกับการเลือกรูปร่างของปีกขณะที่ค่าอัตราภาพของปีกและคüาม

ยาüปีกไม่เปลี ่ยนแปลง นั ้นคือการเลือกใช้ค่าอัตราÿ่üนเรียü มุมกüาดĀลัง มุมบิด และการใÿ่

อุปกรณ์เÿริมปลายปีก จากนั้นจึงทำการเลือกลักþณะรูปร่างของลำตัüและĀางต่อไป งานüิจัยนี้ทำ

การเปรียบเทียบประÿิทธิภาพการบินด้üยค่าÿัมประÿิทธิ์แรงยก ÿัมประÿิทธิ์แรงต้านอากาý ระบบ

ใบพัด ÿมรรถนะการบิน คüามÿมดุล และโครงÿร้างของเครื่องบิน จากการüิเคราะĀ์ผลด้üยพลýาÿตร์

ของไĀลเชิงคำนüณพบü่าการเลือกใช้ค่าที่เĀมาะÿมที่ÿุดของงานüิจัยนี้ในการปรับเปลี่ยนรูปร่างของ

ปีกมีÿ่üนช่üยในการปรับปรุงประÿิทธิภาพทางอากาýพลýาÿตร์ของอากาýยานไร้คนขับที่ออกแบบได้ 
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Huang et al., 2013 ทำการýึกþาการออกแบบด้üยการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดüัตถุประÿงค์

เดียüของปีกเครื่องบินรุ่น F6 ที่มีค่าÿัมประÿิทธิ์แรงต้านอากาýท่ีน้อยที่ÿุดเมื่อÿัมประÿิทธิ์แรงยกมีค่า

ใกล้เคียง 0.54 ด้üยการปรับคüามยาüของคอร์ดของปีกเครื่องบินที่บริเüณโคนปีก กลางปีก และปลาย

ปีก โดยการเปรียบเทียบการÿร้างÿมการแบบจำลองทดแทนของตัüอย่างข้อมูลĀลายระดับคüาม

แม่นยำด้üยüิธีครีจจิง (Kriging method) และüิธีโคครีจจิง (CO-Kriging method) ซึ่งเก็บข้อมูล

ระดับคüามแม่นยำต่ำด้üยระเบียบüิธีเชิงตัüเลขจากÿมการการไĀลแบบโพเทนเชียล  (Potential 

flow) และเก็บข้อมูลระดับคüามแม่นยำÿูงด้üยÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ (Reynolds-averaged 

Navier-Stokes (RANS) equations) จากนั้นĀาผลเฉลยด้üยขั้นตอนüิธีเชิงพันธุกรรม (Genetic 

Algorithm: GA) พบü่าการÿร้างÿมการแบบจำลองทดแทนของตัüอย่างข้อมูลĀลายระดับคüาม

แม่นยำด้üยüิธีโคครีจจิง (CO-Kriging method) ใĀ้คำตอบที่แม่นยำและใช้ระยะเüลาการลู่เข้าของ

คำตอบที่รüดเร็üกü่าüิธีครจีจิงแบบดั้งเดิม 

Jin et al., 2015 ทำการออกแบบปีกของอากาýยานรุ่นใĀม่เนื่องจากเป็นบริเüณที่เĀนี่ยüนำ

ใĀ้เกิดแรงต้านอากาýมากที่ÿุด โดยเริ่มจากการเลือกใช้แพนอากาýÿำĀรับเลขเรย์โนลด์ต่ำ และใช้

อัตราÿ่üนกü้างยาüของปีกของปีกที่มากที่ÿุดที่เป็นไปได้เพื่อลดการเกิดแรงต้านอากาýÿำĀรับอากาý

ยานไร้คนขับประเภทบินนานที่บินด้üยคüามเร็üต่ำ Āลังจากนั้นทำการติดตั้งอุปกรณ์เÿริมบริเüณปลาย

ปีกแบบกüาดไปด้านĀลังเพื่อลดการเกิดกระแÿอากาýปั่นป่üนบริเüณปลายปีก นอกจากนี้ยังทำการ

ปรับเปลี่ยนลักþณะของลำตัüใĀ้เĀมาะÿมกับปีกที่ออกแบบ จากการปรับเปลี่ยนลักþณะของอากาý

ยานดังกล่าüพบü่าÿามารถลดแรงต้านอากาýได้ถึง 54 % เมื่อเทียบกับอากาýยานรุ่นก่อนซึ่งการ

üิเคราะĀ์ดังกล่าüเกิดจากการคำนüณทางคอมพิüเตอร์ด้üยโปรแกรม XFOIL และ ANSYS FLUENT 

ZADEH et al., 2017 ÿามารถทำการลดระยะเüลาการออกแบบอากาýยานไร้คนขับประเภท 

blended wing body โดยการลดระยะเüลาการจำลองการไĀลผ่านการประยุกต์ใช้กระบüนการĀา

ค่าเĀมาะÿมÿุดแบบĀลายคüามแม่นยำผ่านอัลกอริทึม Adaptive Filter Sequential Quadratic 

Programing (AFSQP) โดยมีüัตถุประÿงค์การออกแบบคือ ค่าÿัมประÿิทธิ์แรงต้านอากาýน้อยที่ÿุด

ภายใต้ข้อจำกัดของÿัมประÿิทธิ์แรงยกท่ีมากกü่า 0.45 และโมเมตัมการĀมุนมุมเงยน้อยกü่า 0 เมื่อตัü

แปรการออกแบบคือ มุมกüาดของชายĀน้าปีก คüามยาüปีกÿ่üนĀลัก คüามยาüปีกÿ่üนรองและมุม

บิดของปีก  

Ariyarit et al., 2017 ทำการประยุกต์กระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพการĀาค่าเĀมาะÿมÿุด

ของภาพใĀญ่แบบĀลายüัตถุประÿงค์Āลายระดับคüามแม่นยำในการออกแบบแพนอากาý โดยเก็บ
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ข้อมูลคüามแม่นยำต่ำด้üยซอฟต์แüร์ XFOIL และเก็บข้อมูลคüามแม่นÿูงด้üยüิธีพลýาÿตร์ของไĀลเชิง

คำนüณโดยการจำลองผ่านÿมการนาเüียร์-ÿโตกÿ์ (Reynolds-averaged Navier-Stokes 

equations) เพ่ือนำไปÿร้างÿมการแบบจำลองทดแทนลูกผÿมระĀü่างüิธีการประมาณค่าด้üยฟังก์ชัน

ฐานĀลักแนüรัýมีและüิธีครีจจิง (Hybrid Radial Basis Function/Kriging method: RBF/Kriging 

method) เพื่อประมาณค่าฟังก์ชันเป้าĀมายของปัญĀาผ่านขั้นตอนüิธี เชิงพันธุกรรมที่ใช้การคัดÿรร

แบบไม่ถูกครอบงำรุ่นที่ 2 (non-dominated sorting genetic algorithm II: NSGA-II) ซึ่งงานüิจัยนี้

มีเป้าĀมายในการออกแบบอยู่ 2 ลักþณะคือ แบบ 2 üัตถุประÿงค์และแบบ 3 üัตถุประÿงค์ จากนั้น

นำผลที่ได้ไปเปรียบเทียบกับกลุ่มข้อมูลคüามแม่นยำเดียüซึ่งผลการเปรียบเทียบพบü่าการĀาค่า

เĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่แบบĀลายระดับคüามแม่นยำใช้เüลาการลู่เข้าของคำตอบที่รüดเร็üกü่ า มี

คüามĀลากĀลายของข้อมูลที่ไม่ถูกครอบงำมากกü่า และมีคüามแม่นยำมากกü่าการĀาค่าเĀมาะÿม

ÿุดของภาพใĀญ่แบบคüามแม่นยำเดียü 

Kishi et al., 2019 ทำการออกแบบปีกเครื ่องบินที ่บินด้üยคüามเร็üเĀนือเÿียงผ่าน

กระบüนการเพิ ่มประÿิทธิภาพของการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่ (Efficient Global 

Optimization: EGO) โดยมีüัตถุประÿงค์ในการออกแบบครั้งนี้ คือ การลดÿัมประÿิทธิ์แรงต้าน

อากาýที่เกิดจากคüามดันขณะบินระดับด้üยคüามเท่ากับ 1.6 มัค โดยการปรับเปลี่ยนตัüแปรของ

คüามโค้งของปีก ตำแĀน่งการเกิดแคมเบอร์ÿูงÿุดของแพนอากาý คüามĀนาÿูงÿุดของเÿ้นแคมเบอร์ 

และมุมบิดของปีก การเก็บข้อมูลของงานüิจัยนี้เกิดขึ้นภายใต้ 2 ระดับคüามแม่นยำ คือ เก็บข้อมูล

คüามแม่นยำต่ำด้üยการÿมการ linearized compressible potential flow ÿำĀรับบนพื้นผิüของ

üัตถุเท่านั้นและเก็บข้อมูลคüามแม่นยำÿูงด้üยÿมการ Compressible Euler จากนั้นทำการประมาณ

ค่าในช่üงด้üยÿมการแบบจำลองทดแทนลูกผÿมระĀü่างüิธีการประมาณค่าด้üยฟังก์ชันฐานĀลักแนü

รัýมีและüิธีครีจจิง (Hybrid Radial Basis Function/Kriging method: RBF/Kriging method) 

และนำไปĀาค่าการปรับปรุงคüามคาดĀüัง (Expected Improvement: EI) จากüิธีขั ้นตอนเชิง

พันธุกรรม ซึ่งพบü่าÿามารถĀาตำแĀน่งของจุดตัüอย่างเพิ่มเติมÿำĀรับการเพิ่มคüามแม่นยำของการ

ทำนายได้ และได้มาซึ่งปีกท่ีเĀมาะÿมที่ÿุดÿำĀรับการบินภายใต้เงื่อนไขท่ีต้องการ 

Dündar et al., 2020 ได้ทำการอธิบายขั้นตอนการออกแบบและüิเคราะĀ์ประÿิทธิภาพของ

อากาýยานไร้คนขับประเภทปีกตรึงขึ้นลงแนüดิ่ง โดยชี้ใĀ้เĀ็นถึงตัüแปรออกแบบที่ÿ่งผลอย่างมี

นัยÿำคัญต่อประÿิทธิภาพการบินโดยเฉพาะบริเüณปีก ได้แก่ แพนอากาý มุมลู่Āลัง อัตราÿ่üน

กü้างยาüและอัตราÿ่üนเรียü จากการออกแบบอากาýยานด้üยüิธีดังกล่าüพบü่าอากาýยานปีกตรึง
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แบบธรรมดามีประÿิทธิภาพการบินในเชิงการบินนานที่ดีกü่าอากาýยานปีกตรึงขึ้นลงแนüดิ่งแบบ 4 

ใบพัด เนื่องจากอากาýยานปีกตรึงขึ้นลงแนüดิ่งÿูญเÿียพลังงานแบตเตอรี่อย่างมากในการขับเคลื่อน

ใบพัดด้üยจำนüนเครื่องยนต์ที่มากกü่าอากาýยานปีกตรึงธรรมดา 

Ariyarit et al., 2020 ทำการýึกþาผลกระทบและระยะเüลาการลู่เข้าของการเพิ่มข้อมูล

ตัüอย่างแบบĀลายค่า Āลายคüามแม่นยำÿำĀรับกระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพการĀาค่าเĀมาะÿมÿุด

ของภาพใĀญ่ โดยใช้üิธีการÿร้างÿมการตัüแทนลูกผÿมด้üยüิธีการประมาณค่าด้üยฟังก์ชันฐานĀลัก

แนüรัýมีที่ผÿมกับüิธีครีจจิง (Hybrid Radial Basis Function/Kriging method: RBF/Kriging 

method) เปรียบเทียบกับการÿร้างÿมการตัüแทนด้üยüิธีโคครีจจิง (CO-Krigning method) โดยการ

นำไปประยุกต์กับการทดÿอบฟังก์ชันทางคณิตýาÿตร์ พบü่าการÿร้างÿมการตัüแทนด้üยฟังก์ชันฐาน

Āลักแนüรัýมีที่ผÿมกับüิธีครีจจิงÿามารถรักþาคüามแม่นยำของÿมการการเพิ่มข้อมูลตัüอย่างแบบ

Āลายค่าในกระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่ได้ในขณะที่คüาม

แม่นยำของüิธีโคครีจจิงจะลดลงเมื่อจำนüนของข้อมูลตัüอย่างที่ใช้ในการเพ่ิมแต่ละรอบเพ่ิมขึ้น 

Phiboon et al., 2021 ทำการประยุกต์กระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพการĀาค่าเĀมาะÿม

ÿุดของภาพใĀญ่ในการออกแบบแพนอากาýที่มีค่าÿัมประÿิทธิ์แรงยกมากที่ÿุดในขณะที่ÿัมประÿิทธิ์

แรงต้านอากาýน้อยที่ÿุด ผ่านการÿร้างÿมการตัüแทนด้üยüิธีการประมาณค่าด้üยฟังก์ชันฐานĀลัก

แนüรัýมีที่ผÿมกับüิธีครีจจิง (Hybrid Radial Basis Function/Kriging method: RBF/Kriging 

method) ของข้อมูลĀลายระดับคüามแม่นยำเพ่ือลดระยะเüลาและทรัพยากรในการออกแบบขณะที่

ยังÿามารถรักþาคüามแม่นยำของข้อมูลได้ โดยเก็บข้อมูลคüามแม่นยำต่ำด้üยการคำนüณทาง

คอมพิüเตอร์ผ่านซอฟต์แüร์ JavaFoil ที่มีพื้นฐานการคำนüณมาจากทฤþฎี Panel methods และ

เก็บข้อมูลคüามแม่นยำÿูงด้üยการทดลองในอุโมงค์ลม กระบüนการเพิ่มประÿิทธิภาพการĀาค่า

เĀมาะÿมÿุดของภาพใĀญ่นี้ใช้ขั ้นตอนüิธีเชิงพันธุกรรมที่ใช้การคัดÿรรแบบไม่ถูกครอบงำรุ่นที่ 2 

(non-dominated sorting genetic algorithm II: NSGA-II) ในการĀาผลเฉลย จากการออกแบบ

ดังกล่าüพบü่าÿามารถĀาลักþณะของแพนอากาýในเงื่อนไขการออกแบบที่ต้องการได้ 

Wang et al., 2023 ทำการเปรียบเทียบการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดด้üยÿมการทดแทน 

(surrogate-based optimization, SBO) กับการĀาค่าเĀมาะÿมÿุดด้üยüิธีเกรเดียนต์ (gradient-

based optimization, GBO) ในการออกแบบอากาýยานเต็มลำโดยพิจารณาถึงการปรับแต่งÿ่üน

คüบคุมใĀ้เข้าที่ (trimming) ด้üยĀางแนüระดับÿำĀรับโมเมนตัมมุมเงย จากการตั้งüัตถุประÿงค์การ

ออกแบบคือĀาค่าÿัมประÿิทธิ์แรงต้านอากาýน้อยที่ÿุดเมื่อÿัมประÿิทธิ์แรงยกเท่ากับ 0.5 พบü่าüิธี
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ÿมการทดแทนมีประÿิทธิภาพในการĀารูปร่างทางอากาýพลýาÿตร์ที่มากกü่าüิธีเกรเดียนต์เนื่องจาก

ÿามารถลดค่าÿัมประÿิทธิ์แรงต้านได้มากกü่า 


