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คาํนํา 

 ตามท่ีสาํนกังานกองทุนสนบัสนุนการวิจยั สาํนกังานคณะกรรมการอุดมศึกษาและ

มหาวิทยาลยัเกษตรศาสตร์ไดส่้งเสริมใหเ้กิดงานวิจยัข้ึนกบับุคคลากรของประเทศโดยไดใ้หทุ้นวิจยั

กบันกัวิจยัรุ่นต่างๆอยา่งต่อเน่ือง งานวิจยัโครงการอากาศพลศาสตร์และการออกแบบอากาศยานไร้

คนขนาดเลก็แบบ Multi-Mission น้ีเป็นงานวิจยัหน่ึงภายใตทุ้นพฒันานกัวิจยัรุ่นใหม่ โดยมี

จุดประสงคห์ลกัเพื่อเร่ิมศึกษาและพฒันาอากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ท่ีมีประสิทธิภาพและ

สามารถประกอบภารกิจหลายอยา่งได ้โดยงานวิจยัน้ีไดศึ้กษาผลกระทบและอิทธิพลทางอากาศ

พลศาสตร์ของปีกและใบพดัในอากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ โดยรูปแบบท่ีศึกษามี 2 ลกัษณะคือ

แบบท่ีมีใบพดัดา้นหนา้ปีกและแบบท่ีมีใบพดัอยูด่า้นหลงัปีก นอกจากผลการศึกษาทางวิชาการท่ี

สามารถนาํไปต่อยอดในอนาคตในการพฒันาอากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ต่อไปแลว้ งานวิจยัน้ียงั

สร้างความร่วมมือในการวิจยัระหวา่งนกัวิจยัของประเทศไทยและนกัวิจยัของประเทศฝร่ังเศส ซ่ึง

จะช่วยในการพฒันาวิจยัต่างๆท่ีจะเกิดข้ึนต่อไปในอนาคต  

 ทั้งน้ีดว้ยขอ้จาํกดับางประการจึงอาจทาํใหผ้ลวิจยันั้นยงัไม่สามารถถูกนาํไปพฒันาต่อเป็น

อากาศยานไร้คนขนาดเลก็ท่ีนาํไปประกอบภารกิจจริงไดใ้นวนัน้ี แต่ผูจ้ดัทาํหวงัวา่ขอ้มูลน้ีหรือ

บางส่วนของรายงานจะเป็นประโยชน์ในการพฒันาอากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ใชภ้ายในประเทศ

เช่นภารกิจใน 3 จงัหวดัชายแดนภาคใตต่้อไป    
 

 

ผู้จดัทํา 
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1 บทนํา 

ปัจจุบนัไดมี้การนาํอากาศยานไร้คนขบั (Unmanned Air Vehicles: UAVs) มาใชใ้นภารกิจ

ต่างๆมากมาย ทั้งทางทหารซ่ึงใชใ้นการบินสอดแนม บินสาํรวจ หรือแมก้ระทัง่บินติดอาวธุ ดา้นพล

เรือเองกไ็ดมี้การนาํอากาศยานไร้คนขบัเขา้มาช่วยในการประกอบกิจการต่างๆมากข้ึน เช่นการบิน

ถ่ายภาพทางอากาศ การบินทาํแผนท่ี อากาศยานไร้คนขบันั้นมีหลายขนาดดว้ยกนั ตั้งแต่ขนาดใหญ่

ท่ีสามารถบรรทุกส่ิงของขนาดใหญ่ไดจ้นกระทั้งขนาดเลก็ประมาณ 15 – 30 ซม. ท่ีเรียกวา่ Micro 

Air Vehicle หรือ MAV โดย MAV น้ีสามารถถูกแบ่งตามลกัษณะการบินไดเ้ป็น  3 ประเภทอนั

ไดแ้ก่ประเภทปีกตรึง ประเภทปีกหมุน และประเภทปีกกระพือ ซ่ึงแต่ละแบบนั้นมีขอ้ดีและขอ้ดอ้ย

ดงัต่อไปน้ี 

 อากาศยานไร้คนขนาดเลก็ประเภทปีกตรึง (Fixed Wing MAV) เป็นอากาศยานรูปแบบท่ีมี

ปีกยดึติดกบัท่ี เช่นเคร่ืองบินท่ีพบเห็นทัว่ไป แรงยกจะเกิดไดจ้ากการเคล่ือนท่ีไปดา้นหนา้ของ

อากาศยานผา่นอากาศทาํใหปี้กสามารถสร้างแรงยกข้ึน หากไม่มีการเคล่ือนท่ีไปดา้นหนา้กจ็ะไม่

เกิดแรงยกตวัน้ี ดงันั้นอากาศยานประเภทน้ีจะมีส่วนขบัดนัจากใบพดัติดตั้งอยูใ่นแนวแกนลาํตวั ทาํ

หนา้ท่ีสร้างแรงขบัดนัใหอ้ากาศยานเองเคล่ือนท่ีไปดา้นหนา้ก่อน ดงันั้นขอ้จาํกดัของอากาศยาน

ประเภทน้ีคือตอ้งบินดว้ยความเร็วสูง (เม่ือเปรียบเทียบกบัอากาศยานอีก 2ประเภท) แต่ทั้งน้ีอากาศ

ยานประเภทน้ีใชพ้ลงังานท่ีนอ้ยกวา่ประเภทปีกหมุนจึงมีระยะเวลาการบินท่ียาวนานกวา่ เหมาะ

สาํหรับการปฏิบติังานในพื้นท่ีกวา้ง ไกลขนาดใหญ่  

 อากาศยานไร้คนขบัประเภทปีกหมุน (Rotary Wing MAV) เป็นอากาศยานท่ีมีปีกขนาดใหญ่

หมุนบนตวัอากาศยานหรือท่ีเรียกกนัวา่ใบพดัหรือ main rotor ในเฮลิคอปเตอร์นัน่เอง แรงยกตวันั้น

เกิดข้ึนจากแรงยกท่ีเกิดจากการหมุนของใบพดั ดงันั้นอากาศยานแบบน้ีจึงสามารถลอยตวัไดโ้ดยไม่

ตอ้งมีการเคล่ือนท่ีแต่ทั้งน้ีเน่ืองจากแรงยกตวัมาจากใบพดัทั้งหมดจึงใชพ้ลงังานมาก มีระยะเวลา

การบินนอ้ยและความเร็วในการบินตํ่า ภารกิจท่ีเหมาะสมจึงเป็นภารกิจท่ีตอ้งการบินในพื้นท่ีจาํกดั 

ตอ้งการเฝ้าดูจุดเป้าหมายเป็นระยะเวลานาน  

 อากาศยานประเภทปีกกระพือ  (Flapping Wing MAV) เป็นการเลียนแบบการสร้างแรงยก

จากสตัวปี์ก กล่าวคือมีการกระพือของปีกเพื่อสร้างแรงขบัดนัและแรงยก ขอ้ดีของอากาศยาน

ประเภทน้ีคือมีการเลียนแบบธรรมชาติจึงเช่ือวา่จะสามารถพลางตวัไดดี้ ไม่เป็นท่ีสงัเกตของฝ่าย

ตรงขา้มและยงัมีงานวิจยับางงานอา้งวา่จะประหยดัพลงังานกวา่อากาศยานแบบปีกหมุน แต่ทั้งน้ีก็

ยงัไม่ชดัเจนมากนกั ขอ้ดอ้ยอีกประการของอากาศยานประเภทน้ีคือทฤษฎีและความรู้ทางดา้นน้ียงั

ไม่ชดัเจนมากนกั ยงัคงอยูใ่นขั้นตอนการพฒันาโดยเฉพาะในต่างประเทศ   
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 โดยจะพบวา่อากาศยานแต่ละประเภทท่ีกล่าวมานั้นมีขอ้ดีและขอ้ดอ้ยท่ีต่างกนั เหมาะกบัการ

ทาํภารกิจคนละประเภท อยา่งกใ็นภารกิจจริงบางลกัษณะนั้นจาํเป็นตอ้งใชค้วามสามารถของการ

บินหลายแบบในการทาํภารกิจใหส้าํเร็จดว้ยความรวดเร็ว เช่นจาํเป็นตอ้งถูกปล่อยออกจากพื้นท่ี

จาํกดั แลว้บินออกไปสาํรวจในพื้นท่ีกวา้งหรือบินออกไปสาํรวจยงัเป้าหมายท่ีอยูไ่กลออกไป และ

สุดทา้ยบินกลบัมาลงจอดในพื้นท่ีแคบ ยกตวัอยา่งเช่นการนาํอากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็น้ีไป

ประจาํการในพื้นท่ีจงัหวดัชายแดนภาคใตท่ี้มีป่าทึบพกพาโดยทหารท่ีลาดตระเวนเม่ือสงสยับริเวณ

ขา้งหนา้แต่เส่ียงต่อชีวิตหากเดินไปสาํรวจดว้ยตนเอง อากาศยานไร้คนจึงสามารถเขา้มาช่วยงานได ้

แต่เน่ืองจากตน้ไมสู้งยากต่อการข้ึนลงของอากาศยานแบบปีกตรึงจึงจาํเป็นตอ้งใชก้ารข้ึนลงแนวด่ิง

ดงัเช่นอากาศยานแบบปีกหมุน จากนั้นบินไปยงัเป้าหมายหรือบินสาํรวจบริเวณต่างๆไดอ้ยา่งมี

ประสิทธิภาพเป็นเวลานาน จะเห็นวา่จาํเป็นตอ้งรวมขอ้ดีของอากาศยานแบบปีกตรึงในดา้นการ

ประหยดัพลงังานและความเร็วในการบิน บวกกบัขอ้ดีของอากาศยานแบบปีกหมุนในดา้นของการ

ข้ึนลงในท่ีจาํกดัและความสามารถในการบินลอยน่ิงหรือเคล่ือนท่ีชา้ๆเขา้ดว้ยกนั ดว้ยเหตุน้ีจึงไดมี้

การพฒันาอากาศยานประเภทหลายภารกิจ  (Multi-Mission UAV) ขนาดความกวา้งปีก 60 ซม.ท่ีช่ือ 

VertiGo โดยสถาบนั ISAE (ENSAE/SupAero) ข้ึนมาในปี ค.ศ. 2007 ดงัรูปท่ี 1 และต่อมา  

University of Arizona และ ISAE กไ็ดมี้การพฒันาอากาศยานไร้คนแบบ  Multi-Mission น้ีใหมี้

ขนาดเลก็ลงเหลือ 30 ซม.ดงัรูปท่ี 2 

 

 
รูปท่ี 1 อากาศยานไร้คนขบั Vertigo UAV 



12 

 

 

รูปท่ี 2 อากาศยานไร้คนขบัขนาดเลก็ MiniVertigo จาก Arizona University และ MAVion จาก 

ISAE  

  อากาศยานไร้คนขนาดเลก็ท่ีเป็นปีกบินเหล่าน้ีไดถู้กออกแบบใหมี้การบินข้ึนและลงทั้งใน

แนวด่ิงและแนวราบได ้( Vertical Take Off and Landing, VTOL) หรือมีการบินอยูก่บัท่ีเพื่อ

สอดส่องเป้าหมาย (Hovering) อากาศยานไร้คนขนาดเลก็เหล่าน้ีจะเปล่ียนท่าทางการบินจากแนวด่ิง

เป็นแนวระดบั (หรือในทางตรงขา้ม) โดยการเอียงทั้งตวั ( Tilt-body) ขณะทาํการบินโดยอาศยั

โมเมนตท่ี์เกิดข้ึนจากการปรับพื้นบงัคบัท่ีหางหรือชายหลงัของปีก สงัเกตไดว้า่อากาศยานไร้คน

ขนาดเลก็เหล่าน้ีจะมีอตัราส่วนของขนาดใบพดัต่อความกวา้งของ ปีกท่ีสูง เพื่อใหปี้กไดรั้บอิทธิพล

จากอากาศดา้นหลงัใบพดัเกือบทั้งหมดของพื้นท่ีปีกและพื้นบงัคบัแมก้ระทั้งบินลอยตวัหรือลอยน่ิง

ในอากาศกย็งัมีกระแสอากาศไหลผา่นปีกและพื้นบงัคบัน้ีจึงทาํใหส้ามารถควบคุมอากาศยานแบบน้ี

ไดโ้ดยตลอด แต่ดว้ยอากาศเหน่ียวนาํจากใบพดัท่ีปะทะบนปีกอยูต่ลอดในเวลาบินลอยน่ิงนั้นทาํให้

มีแรงกดซ่ึงเกิดจากแรงตา้นของปีกใตใ้บพดัเช่นกนัจึงทาํใหต้อ้งอาศยัพลงังานมากในการบินลอย

น่ิง ทั้งแรงท่ีจะตอ้งตา้นแรงจากแรงโนม้ถ่วงของมวลอากาศยานเองและแรงตา้นอากาศท่ีเกิดข้ึนอีก

ดว้ย ดงันั้นจะเห็นไดว้า่ผลกระทบเหน่ียวนาํของใบพดัและปีกนั้นมีความสาํคญัต่อการออกแบบ

อากาศยานแบบน้ีมาก ในการออกแบบเคร่ืองบินขนาดเลก็มีความจาเป็นตอ้งทราบค่าอากาศ

พลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึนของปีกเม่ือมีการติดตั้งใบพดัเขา้ไป รวมถึงการวางตาํแหน่งของใบพดักเ็ป็นส่วน

หน่ึงท่ีตอ้งใหค้วามสาํคญัเพราะจะมีผลต่อการควบคุมลกัษณะอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึนกบัตวัของ

เคร่ืองบินเป็นอยา่งมากโดยเฉพาะเคร่ืองบินขนาดเลก็แบบปีกบินท่ีมีอตัราส่วนของใบพดัเท่ากบั

ขนาดของความกวา้งของปีก ซ่ึงปีกจะไดรั้บผลกระทบมาจากใบพดัอยา่งมาก จึงเป็นท่ีมาของการทา

งานวิจยัศึกษาในการประมาณค่าอากาศพลศาสตร์รวมถึงมุมร่วงหล่นของ  Tractor และ Pusher ท่ี
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เกิดข้ึนจากปฏิกิริยาท่ีเกิดข้ึนระวา่งปีกและใบพดั  โดยผลท่ีไดจ้ะช่วยในการออกแบบอากาศยานให้

ง่ายข้ึนโดยไม่ตอ้งมีการทดสอบในอุโมงคล์มทุกคร้ัง  

 ในงานวิจยัน้ีจึงมุ่งศึกษาเปรียบเทียบผลกระทบของอากาศเหน่ียวนาํจากใบพดับนปีกทั้งจาก

แบบท่ีติดใบพดัไวด้า้นหนา้  (Tractor Configuration) และแบบท่ีติดใบพดัไวด้า้นหลงั (Pusher 

Configuration) เพื่อลดแรงตา้นอากาศดงักล่าว การวิจยัจะทาํการทดลองในอุโมงคล์มเพื่อวิเคราะห์

แรงและโมเมนตท่ี์เกิดข้ึน  มีการจาํลองการไหลของอากาศเพื่อใหไ้ดข้อ้มูลมาอธิบายปรากฏการณ์

ของอากาศท่ีเกิดข้ึนจากปฏิสมัพนัธ์ระหวา่งปีกและใบพดัใหม้ากข้ึนโดยการใชร้ะเบียบวิธี

พลศาสตร์ของไหลเชิงคาํนวณ  (Computational Fluid Dynamics, CFD) เพื่อความเขา้ใจลกัษณะ

อากาศไหลผา่นปีกท่ีมีความซบัซอ้น ปีกท่ีใชจ้ะเป็นแพนอากาศแบบ NACA 0012 รูปร่างส่ีเหล่ียมท่ี

มีขนาดความยาวเสน้ชยาและความกวา้งของปีก เท่ากบั 0.3 เมตร ระบบขบัดนัเป็นระบบไฟฟ้า   

 

1.1. วตัถุประสงค์ 

 เพื่อศึกษาปฏิกิริยาทางอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึนระหวา่งปีกและใบพดั  ในอากาศยานขนาด

เลก็ โดยใบพดัตั้งอยูท่ี่ดา้นหนา้ชายหนา้ปีก และดา้นหลงัชายหลงัปีกโดยผลท่ีไดคื้อ  

 1.เสนอแนวทางในการประมาณค่าอากาศพลศาสตร์และมุมร่วงหล่นของปีกท่ีไดรั้บ

ผลกระทบจากใบพดั  

 2. เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกท่ีไดรั้บผลกระทบจากใบพดัในปีกแบบ Tractor 

และ Pusher  

 3. จาํลองการไหลของอากาศท่ีเกิดข้ึนจากปฏิกิริยาของปีกและใบพดั 

 

1.2. ขอบเขตของงานวจัิย 

 การศึกษาอิทธิพลของตาํแหน่งใบพดั  อนัเป็นปัจจยัหน่ึงท่ีส่งผลต่อค่าทางอากาศพลศาสตร์ท่ี

เปล่ียนแปลงไป และเพื่อเสนอแนวทางในการติดตั้งท่ีเหมาะสม และส่งผลต่อสมรรถนะทางการบิน

อยา่งสูงสุด เพื่อใหบ้รรลุวตัถุประสงคต์ามเป้าจึงจาเป็นตอ้งมีขอบเขตของงานวิจยัดงัน้ี  

 

1. การศึกษาอิทธิพลของตาํแหน่งใบพดัจะพิจารณาในยา่นท่ีอากาศท่ีมีความเร็วตํ่า ไม่มีการ

อดัตวั (Incompressible Flow) ซ่ึงความหนาแน่นของอากาศจะมีค่าคงท่ี เลขมคัจะตํ่ากวา่ 0.3  
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2. การศึกษาเลือกใช ้ปีกตรึงแบบสมมาตรท่ีมีแพนอากาศ แบบ NACA 0012 โดยไม่มีความ

โก่งตวัของปีก และมีความหนาอยูท่ี่ 12 เปอร์เซ็นต ์ของความยาวเสน้ชยา ซ่ึงเป็นแพนอากาศ

พื้นฐานท่ีสุด และมีอตัราส่วนสนทรรศน์เท่ากบั 1 การเลือกใชปี้กท่ีมีอตัราส่วนสนทรรศน์ตํ่า (Low 

Aspect Ratio) เน่ืองจากเป็นคุณสมบติัอยา่งหน่ึงท่ีปีกในลกัษณะน้ีสามารถเปิดมุมปะทะไดม้ากกวา่ 

หรือมีมุมร่วงหล่น (Stall Angle) ท่ีมากกวา่ปีกท่ีมีสนทรรศน์สูง ทาใหเ้คร่ืองบินสามารถเอียงตวัได้

ท่ีมุมประทะสูงๆ ส่งผลดีต่อการทาภารกิจไดม้ากกวา่ ดงักล่าวมาแลว้วา่เคร่ืองบินตอ้งทาการ

ปรับเปล่ียนโหมดการบินจากแนวระดบัไปในแนวด่ิงได ้

3. ใบพดัท่ีใชเ้ป็นใบพดั Graupner รุ่น Super Nylon และมอเตอร์ไฟฟ้าแบบ Brushless ยีห่อ้ 

ALBATROSS รุ่น 2215-1700 KV  

4. จานวนรอบของมอเตอร์ท่ีจะทาการศึกษาจะคาํนึงถึงรอบสูงท่ีสุดและตํ่าท่ีสุดท่ีมอเตอร์

สามารถทาไดโ้ดยไม่เป็นถึงขีดจากดัการวดัของเคร่ืองมือวดัแรงและโมเมนต ์และใบพดัจะสามารถ

ใหแ้รงฉุดเพียงพอท่ีจะเอาชนะแรงตา้นจากปีกท่ีมีแพนอากาศแบบ NACA 0012 โดยรอบการหมุน

ของใบพดัท่ีเป็นไปไดคื้อ 4,000- 8,000 รอบต่อนาที  

5. ความเร็วของลมท่ีมาปะทะ จะทาํการศึกษาความเร็วตํ่าท่ีมีค่าความเร็ว ตั้งแต่ 0-14 เมตร

ต่อวินาที ในการทดลองความเร็วจะเพิ่มข้ึนจาก 0 6 10 และ 14 เมตรต่อวินาที ซ่ึงมีค่า Reynolds 

Number เท่ากบั 129,000-300,000 หรือ Advance Ratio (J) เท่ากบั 0.225-0.7 ในกรณีท่ีมีใบพดั ซ่ึง

อยูใ่นช่วงขอบเขตของความเร็วของเคร่ืองบินขนาดเลก็ท่ีเรียกวา่ MAV (Micro Aerial Vehicle)  

6. ตาํแหน่งติดตั้งใบพดัจะมีท่ี 0.14 ของความยาวเสน้ชยา จากดา้นหนา้และหลงัของปีก 

โดยจุดศูนยก์ลางของใบพดัอยูใ่นระดบัเดียวกบัเสน้ชยา  

7. โมเดลจะถูกปรับมุมปะทะตั้งแต่ 0◦-90◦ เพื่อศึกษาการบินตั้งแต่ในแนวระดบัไปจนถึง

การบินในแนวด่ิง  

8. ในการติดตั้งโมเดลในอุโมงคล์มจาเป็นตอ้งมีเสาติดตั้งโมเดล ยนืเขา้ไปในอุโมงคด์ว้ย 

การทดสอบเป็นความเร็วตํ่าซ่ึงมีสมมุติฐานวา่เสาดงักล่าวกไ็ม่มีอิทธิพลมากนกั  

9. การจาลองการไหลดว้ยโปรแกรมวิเคราะห์ผลทางอากาศพลศาสตร์ (CFD) กระทาใน

โมเดลแบบ Tractor เท่านั้นเน่ืองจากขอ้จากดัของเวลา  

10. ขนาดรูปร่างของปีก มอเตอร์ และใบพดัท่ีใชแ้สดงในหวัขอ้อุปกรณ์และวิธีการ 
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2 ผลกระทบทางอากาศพลศาสตร์ของปีกและใบพดั 

 เคร่ืองบินมีการการออกแบบระบบขบัดนัในตาํแหน่งท่ีต่างกนัออกไป  ซ่ึงเป็นตาํแหน่งท่ี

เหมาะสมท่ีสุดสาํหรับสภาพโดยรวมของรูปร่างเคร่ืองบินในแบบและภารกิจนั้นๆ  ปัจจุบนัน้ีกลุ่ม

ของอากาศยานไร้คนหรือเคร่ืองบินไร้คนขบัขนาดเลก็ MAV หรือ Micro Air Vehicle ไดรั้บการ

พฒันาอยา่งมากและงานวิจยัช้ินน้ีเป็นงานวิจยัอีกช้ินหน่ึงท่ีจะทาํการศึกษาเคร่ืองบินขนาดเลก็น้ีโดย

จะทาํการศึกษาเคร่ืองบินลกัษณะแบบปีกบิน  โดยการศึกษาปฏิกิริยาท่ีเกิดข้ึนระหวา่งปีกและใบพดั

ซ่ึงตาํแหน่งใบพดัจะวางตวัอยู่  2 แบบ คือ ติดตั้งไวห้นา้ชายหนา้ปีก (Tractor) และแบบท่ีติดตั้งไว้

ชายหลงัปีก (Pusher) โดยในงานวิจยัท่ีจะทาํการศึกษาน้ีเป็นเคร่ืองบินขนาดเลก็ท่ีมีความสามารถใน

การบินข้ึนทั้งแนวราบและแนวด่ิง  รวมถึงขณะทาภารกิจ  กล่าวคือเคร่ืองบินท่ีปรับมุมปะทะไดถึ้ง  

90 องศา ซ่ึงแน่นอนวา่ดว้ยความสามารถแบบน้ียอ่มทาํภารกิจไดดี้ข้ึนกวา่เคร่ืองบินทัว่ไป  อนัเป็น

คุณสมบติัพิเศษของเคร่ืองบินท่ีจะทาํการศึกษา  

 หากพิจารณาอากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึนบนปีกของเคร่ืองบินประเภทหลายภารกิจท่ีมีขนาด

ของใบพดัใหญ่เม่ือเทียบกบัความกวา้งของปีก ดงันั้นจะพบวา่อากาศท่ีไหลผา่นปีกส่วนใหญ่ไดรั้บ

อิทธิพลมาจากใบพดั  ส่งผลใหค้่าอากาศพลศาสตร์ของปีกเปล่ียนไป  จากตวัอยา่งการศึกษาการ

เปล่ียนแปลงของอากาศบริเวณชั้นชิดผวิของปีก  ในภาพท่ี 3(a) มุมปะทะใดๆ จะพบจุดแยกของชั้น

ชิดผวิ หรือ Separation Point บนผวิปีกดา้นบนอนัเน่ืองมาจากธรรมชาติการไหลของอากาศบนปีก

เคร่ืองบินท่ีเกิดข้ึน  แต่เม่ือมีการติดตั้งใบพดับริเวณชายหนา้ปีกดงัภาพท่ี  3(b) พบวา่จุดดงักล่าว

หายไปหรือเล่ือนถอยไปชายหลงัของปีก  หรือแมแ้ต่การเพิ่มมุมปะทะใหก้บัปีกท่ีไม่มีใบพดัจะเห็น

วา่จุดแยกของชั้นชิดผวิ ค่อยๆเล่ือนเขา้มาชายหนา้  แต่เม่ือติดตั้งใบพดัเขา้ไป ใบพดัจะไปช่วยชะลอ

การเกิดข้ึนของจุดแยกของชั้นชิดผวิ  นัน่หมายความวา่ใบพดัช่วยใหก้ารไหลของอากาศไหลชิดผวิ

มากยิง่ข้ึนยาวออกไปตลอดความยาวของเสน้ชยา  (Chord) ใบพดัช่วยเล่ือนยงัตาํแหน่งของจุด

เปล่ียนแปลงการไหล (Transition point) จากราบเรียบไปเป็นป่ันป่วน ใบพดัช่วยควบคุมชั้นชิดผวิ

ดว้ยการหน่วงชั้นชิดผวิใหแ้ยกตวัจากผวิของแพนอากาศชา้ลง (Catalano, 2004) ผลกระทบท่ีเกิดข้ึน

จากใบพดัดงักล่าว ทาใหปี้กมีแรงยกมากข้ึน ใบพดัมีแรงฉุดเพิ่มมามากข้ึน และมุมร่วงหล่น (Stall 

Angle) ถูกเล่ือนออกไป (Randall, 2012)  
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(a)       (b) 

รูปท่ี 3 อิทธิพลของการเพิ่มมุมปะทะต่อลกัษณะอากาศท่ีไหลผา่นปีกเม่ือ (a) ไม่มีใบพดั, (b) มีใบพดั 

 

 เน่ืองจากเคร่ืองบินไดถู้กออกแบบใหมี้ความสามารถในการบินข้ึนและลงจอดทั้งในแนวราบ

และแนวด่ิง ขณะทาํการบินกส็ามารถเอียงตวัเองได้  ดงัท่ีกล่าวมาขา้งตน้  จึงเป็นเหตุผลหน่ึงตอ้ง

อาศยัอากาศหลงัใบพดัมาช่วยเล่ือนจุด  Separation ใหถ้อยห่างออกไปจากชายหนา้ปีกและดึงชั้นชิด

ผวิใหเ้ขา้มาใกลผ้วิปีกมากข้ึนโดยทาํใหอ้ากาศมีพลงังานมากข้ึนบริเวณชั้นชิดผวิ ส่งผลใหเ้คร่ืองบิน

เปิดมุมปะทะไดม้ากข้ึนก่อนท่ีจะถึงมุมร่วงหล่น 

 ตาํแหน่งการติดตั้งใบพดักมี็ความสาํคญัต่ออากาศท่ีไหลผา่นปีกเช่นกนัตามเหตุผลท่ีกล่าว

มาแลว้ ซ่ึงถา้หากแบ่งรูปแบบการติดตั้งใบพดัจะแบ่งได้  2 แบบ คือ แบบท่ีใบพดัวางอยูช่ายหนา้ปีก  

(Tractor) และใบพดัตั้งอยูช่ายหลงัปีก  (Pusher) โดยอากาศท่ีไหลผา่นปีกของทั้งสองแบบน้ียอ่มมี

ความแตกต่างกนั  แบบ Tractor ลกัษณะกายภาพของใบพดัจะไปขวางกระแสอากาศท่ีผา่นปีก  

ในทางกลบักนัใบพดัแบบของ Pusher กจ็ะไดรั้บผลกระทบจากปีก ดงันั้นหากเขา้ใจปรากฏการณ์

การไหลของอากาศท่ีเกิดข้ึน  การวางตาํแหน่งของใบพดัท่ีเหมาะสมกจ็ะดึงเอาสมรรถนะท่ีสูงของ

เคร่ืองบินมาใชง้านได้  ในท่ีน้ีหมายถึงการชะลอหรือเลือกพฤติกรรมบางอยา่งของกระแสอากาศท่ี

ไหลผา่นปีกใหเ้กิดข้ึนมาได ้อาทิเช่นทาํใหอ้ากาศไหลกลบัมาชิดผวิปีกใหมี้มากข้ึนใบชั้นชิดผวิ  เม่ือ
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เปิดมุมปะทะสูงๆ  หรืออีกนยัหน่ึงถา้หากมีการวางตาํแหน่งท่ีไม่สมควรกจ็ะทาํใหเ้คร่ืองบินมีค่า

อากาศพลศาสตร์ท่ีส่งผลในทางลบกวา่ท่ีควรจะไดรั้บ 

 ขณะท่ีเคร่ืองบินเปล่ียนท่าทางการบิน  (Transition Flight) อากาศท่ีไหลผา่นจะมีความ

ป่ันป่วน (Turbulent) ท่ีสูง และ Vortex ท่ีขา้งปีกกเ็กิดข้ึนเช่นกนั จึงมีความจาํเป็นท่ีตอ้งอาศยั อากาศ

ดา้นหลงัใบพดั (Prop wash) มาครอบคลุมพื้นท่ีปีกทั้งหมด  และเพื่อใหม้ัน่ใจไดว้า่  ปีกจะไดรั้บ

อากาศดา้นหลงัใบพดัท่ีถูกเพิ่มโมเมนตมั  ดงันั้นขนาดของใบพดัตอ้งมีสดัส่วนเกือบเท่ากบัความ

กวา้งของปีก (Span) สาเหตุท่ีไม่ใชใ้บพดัท่ีเลก็กวา่ปีกมากๆ  เพราะตอ้งการใหอ้ากาศไหลแนบชิด

ปีกมากยิง่ข้ึน เคร่ืองบินมีแรงฉุดท่ีเพียงพอ  และปีกมีความเร็วเพิ่มมากข้ึน  หากใบพดัใหญ่กวา่ปีก

มากอาจจะไม่ช่วยลด Vortex เพราะโดยธรรมชาติของอากาศหลงัใบพดัจะมีการหมุนแบบ  Swirl 

เกิดข้ึนและปีกจะไม่ไดรั้บอากาศท่ีถูกเพิ่มโมเมนตมัโดยใบพดัทั้งหมด 

 McCormick (1999) อธิบายอากาศพลศาสตร์ท่ีเปล่ียนแปลงไปจากอิทธิพลของใบพดั  อาทิ

เช่น ปีกท่ีมีใบพดัอยูข่า้งหนา้ชายหนา้ปีกจะไดรั้บความเร็วแนวแกนท่ีเพิ่มข้ึน  และเปล่ียนทิศทางไป 

ทาํใหมุ้มปะทะท่ีเกิดข้ึนจริงไม่เท่ากบัมุมปะทะท่ีปีกเคร่ืองบินกระทาํจากอิทธิพลของอากาศ  

เน่ืองจากการหมุนของใบพดัเพื่อสร้างแรงฉุดใหก้บัปีกเคร่ืองบินนั้นจะสร้างความเร็วและมุมปะทะ

ใหม่ใหก้บัปีก โดยใบพดัจะมีทิศทางความเร็ว  3 แบบ คือ ในแนวแกน (Axial Velocity), ความเร็ว

ในแนวรัศมีของตวัใบพดั  (Radial Velocity) และความเร็วในแนววงรอบของใบพดั  (Tangential 

Velocity) อนัส่งผลใหอ้ากาศท่ีไหลผา่นปีกเปล่ียนแปลงไปเม่ือเทียบกบัปีกท่ีไม่มีใบพดั  ทั้งยงัส่งผล

ต่อค่าแรงยกใหเ้พิ่มข้ึนและโมเมนตก์เ็ปล่ียนแปลงไปดว้ยเช่นกนั  

 ในปี  ค.ศ. 2004, Catalano ศึกษาปฏิสมัพนัธ์ระหวา่งปีกและใบพดัดว้ยการทดสอบในอุโมงค์

ลม ทั้งแบบ Pusher และ Tractor โดยมีการเล่ือนตาํแหน่งใบพดัสูง  กลาง ตํ่า จากเสน้ชยาปีก และ

ระยะใกล้ ระยะไกลจากชายปีก  ทั้งน้ีเพื่อศึกษาเพื่อหาตาํแหน่งท่ีของไหลเปล่ียนจากราบเรียบไป

เป็นป่ันป่วน หรือ Transition Point ท่ีเปล่ียนไปหลงัจาก มีใบพดัมาติดตั้ง ทั้งยงัมีการศึกษาท่ีมุม

ปะทะจาก -5◦ ถึง 20◦ เพื่อใหเ้ห็นการไหลของอากาศบนพื้นผวิปีกท่ีชดัเจนไดมี้การฉีดสารแนฟทา

ลีน (Naphthalene) นอกจากน้ี Catalano ไดศึ้กษาความเร็วท่ีเพิ่มข้ึนหลงัใบพดัโดยใช้  Hot wire โดย

ผลสรุปในของการศึกษากพ็บวา่ ในกรณีของ Tractor จุดท่ีมีการเปล่ียนแปลงการไหลแบบราบเรียบ

ไปเป็นป่ันป่วนบนผวิปีกดา้นบน  เกิดเร็วข้ึนเน่ืองจากอิทธิพลของอากาศดา้นหลงัใบพดัมีความ

ป่ันป่วนอยูใ่นตวัอยูแ่ลว้ดงัรูปท่ี  4 ใน กรณีของ Pusher มีการศึกษาความดนัสถิตบนพื้นผวิบนของ

ปีกพบวา่ลดลง ในขณะผวิล่างอาจจะไม่มีความเปล่ียนแปลงมากนกัเม่ือมีใบพดัติดตั้งอยู่  อีกทั้งมี

การเล่ือนตาํแหน่งของใบพดั  ใหอ้ยูสู่งข้ึนไปจากแนวเสน้ชยา  2 ระดบั คือ POS 02 และ POS 03 

โดยตาํแหน่งสูงสุด (POS 03) จะ ใหค้วามดนัผวิปีกบนลดนอ้ยท่ีสุดส่งผลใหปี้กสร้างแรงยกไดม้าก
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สุด ขณะท่ีการเล่ือนใบพดัตํ่ากวา่เสน้ชยา  POS 07 จะใหก้ารกระจายตวัของความดนัมากท่ีสุดส่งผล

ใหปี้กสร้างแรงยกไดน้อ้ยท่ีสุด เม่ือเทียบกบัตาํแหน่งอ่ืนๆ เหตุผลเพราะใบพดัช่วยดึงอากาศกลบัมา

ชิดผวิปีกบนไดน้อ้ยกวา่  อยา่งไรกต็ามการท่ีมีใบพดัในตาํแหน่งปกติ  POS 01 หรือตาํแหน่งท่ี

เปล่ียนไปกช่็วยใหปี้กสร้างแรง  ยกเพิ่มข้ึนมา และปีกจะมีความเร็วไหลผา่นท่ีเพิ่มข้ึนจากอิทธิพล

ของใบพดั นอกจากน้ีมีการทดลองเพื่อยนืยนัวา่ใบพดัช่วยดึงอากาศใหก้ลบัมาชิดผวิปีกมากยิง่ข้ึน

ในรูปท่ี 6 

 

 

รูปท่ี 4 ตาํแหน่ง Transition Point จากการจา ลองการไหลในการทดลองโมเดลแบบ Tractor, 

Catalano (2004) 

 

รูปท่ี 5 การกระจายตวัของความดนั ที่จุด Center line ของปีกของโมเดลแบบ Pusher 
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รูปท่ี 6 ผลกระทบของใบพดักบัจุดแยกไหลของอากาศในชั้นชิดผวิ (Separation Point) , 14 องศา 

 ต่อมาในปี  ค.ศ. 2005 Veldhuis ใชร้ะเบียบวิธีเชิงคาํนวณเปรียบเทียบใหเ้ห็นความแตกต่าง

ของอากาศท่ี เกิดข้ึนก่อนและหลงัติดตั้งใบพดัซ่ึงโมเดลท่ีใชแ้สดงดงัรูปท่ี  7 เป็นปีกเคร่ืองบินชนิด

ปีกตรึงมีพดัใบอยูด่า้นหนา้สองใบและมีส่วนยืน่สาํหรับยดึใบพดั  งานวิจยัน้ีไดท้าํการศึกษาทิศ

ทางการหมุนของใบพดัซ่ึงมีทิศทางตามเขม็นาฬิกาเหมือนกนั  ทวนเขม็นาฬิกาเหมือนกนั และหมุน

ในทิศทางท่ีต่างกนั  ซ่ึงใหผ้ลทางอากาศพลศาสตร์ท่ีแตกต่างกนัอยา่งแน่นอน  การหมุนวนของ

ใบพดัท่ีต่างกนั โดยดา้นขวามือของเคร่ืองบินหมุนตามเขน็นาฬิกา  และดา้นซา้ยมือหมุนทวนเขม็

นาฬิกาเม่ือมองจากดา้นหนา้ของเคร่ืองบิน  จะช่วยลดปรากฏการณ์ของอากาศท่ีหมุนวนข้ึนมา  หรือ

ท่ีเรียกวา่ Vortex อนัเกิดมาจากผลต่างความดนัของอากาศดา้นบนและล่างของปีก  ซ่ึงสร้างแรงตา้น

กบัเคร่ืองบินชนิดปีกตรึง 

 ในการศึกษาดว้ยระเบียบวิธีเชิงคาํนวณ  Veldhuis ไดเ้สนอแนวคิดดว้ยสามกระบวนการ  คือ 

Vortex Lattice Method (VLM), Panel Method, และ Reynolds Averaged Navier-Stokes Equation 

(RANS) โดยงานวิจยัน้ีไดใ้ชร้ะเบียบวิธีเชิงคาํนวณ  Vortex Lattice และ Panel Method มาใชห้าค่า

อากาศพลศาสตร์ของแต่ละหนา้ตดัของใบพดัท่ีมีรูปร่างคลา้ยกบัแพนอากาศ  ร่วมกบั BEMT หรือ 

Blade Element Momentum Theory ทาใหท้ราบสภาวะความดนักระโดด  หรือ Pressure Jump ของ

ใบพดั ซ่ึงจะนาํไปใชก้าํหนด  Boundary Condition ใหก้บั Actuator Disk ของการศึกษา

ปรากฏการณ์ทางอากาศท่ีเกิดข้ึนจากปฏิสมัพนัธ์ของปีกและใบพดัดว้ยระเบียบวิธีการคาํนวณดว้ย

สมการของ Navier-Stokes Equation ต่อไป ซ่ึงวิธีการน้ีจะช่วยใหเ้ห็นภาพของอากาศท่ีชดัเจน  และ

ง่ายต่อการวิเคราะห์ ทั้งยงัเป็นสมการท่ีครอบคลุมการคาํนวณพฤติกรรมของอากาศท่ีเกิดข้ึนทั้งหมด 

โดยอาศยัโปรแกรมคาํนวณ Fluent มาช่วยในการหาคาํตอบ ดงัตวัอยา่งจากงานวิจยัของ Veldhuis 

ในรูปท่ี 8 เป็นการเสน้ทางเดินของอากาศไหลผา่นปีกไม่มีใบพดั  ซ่ึงมองเห็นการไหลของอากาศ  

และมี Wing Tip Vortex ท่ีปลายปีกเกิดข้ึน 
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รูปท่ี 7 โมเดลเคร่ืองบินของ Veldhuis แบบ 2 ใบพดั, Veldhuis (2005) 

 

รูปท่ี 8 เสน้ทางเดินอากาศ Path line โดยโปรแกรม Fluent 

 ในรูปท่ี  9 เป็นการแสดงผลจากการทดลองของการกระจายตวัความดนัท่ีเกิดข้ึนตลอดความ

กวา้งของปีก ท่ีตาํแหน่ง 50% ของความยาวเสน้ชยา โดยภาพท่ี 9(a) เป็นผลกระทบจากส่วนยืน่ท่ีใช้

ติดตั้งใบพดั (Nacelle) โดยใบพดัยงัไม่ทาํงาน และใบพดัทางานในภาพท่ี 9(b) มุมปะทะมีการปรับ

ไปท่ี 0◦ 4◦ และ 10◦ วิเคราะห์ผลการทดลองดงักล่าววา่  การกระจายตวัของความดนัท่ีปีกเพิ่มข้ึนเม่ือ

มีการติดตั้งใบพดัเน่ืองจากความเร็วของอากาศท่ีไหลผา่นปีกมีค่าเพิ่มข้ึน  และมีการกระจายตวัเป็น

วงกวา้งตามลกัษณะการหมุนของใบพดัเป็นวงกลม  อีกทั้งการกระจายตวัของความดนัตลอดพื้นท่ี

การหมุนของใบพดัในภาพท่ี 9(b) กมี็การเปล่ียนแปลงซ่ึงอาจจะไม่สูงมากนกัเน่ืองจากการทดลองมี

มุมปะทะและความเร็วตํ่าบริเวณปลายปีกยงัเห็นการหมุนวนของอากาศ (Vortex) ท่ีเกิดข้ึน 
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รูปท่ี 9 ความดนัท่ีเปล่ียนไปจากอิทธิพลของใบพดั ตลอดความยาวปีก 50% ของความยาวเสน้ชยา 

โดยการทดลอง, Veldhuis (2005) 

 สาํหรับการศึกษาปฏิกิริยาทางอากาศพลศาสตร์ระหวา่งลาํตวัเคร่ืองบินและใบพดักไ็ดมี้การ

นาํมาใชก้บัเคร่ืองบินขนาดเลก็ท่ีมีช่ือวา่  Vertigo ในปี คริสตศ์กัราช 2009 ดงัรูปท่ี 1 ซ่ึงเป็น 

เคร่ืองบินท่ีมีการออกแบบมาใหเ้คล่ือนตวัออกและลงจอดในแนวด่ิง โดย Bataille et al. จากสถาบนั 

การบินและอวกาศ  ISAE เมืองตูลูส ประเทศฝร่ังเศส  Vertigo มีความสาํเร็จในการบินเป็นท่ี  

เรียบร้อย  

 Vertigo เป็นตวัอยา่งในการศึกษาอากาศท่ีไหลผา่นเคร่ืองบิน  โดยอากาศท่ีไหลผา่นลาํตวั

แทบทั้งหมดถูกก่อกวนมาจากใบพดั เน่ืองจากหากสงัเกตขนาดความกวา้งของปีกนั้นถูกครอบคลุม

ไปดว้ยขนาดของใบพดั  ทั้งยงัส่งผลต่อมุมปะทะ  โดยจากการทดลองเม่ือเปิดมุมปะทะใหก้บั

เคร่ืองบินจะพบวา่มุมปะทะท่ีอากาศไหลเขา้ปีกนั้นไม่เท่ากบัมุมปะทะของเคร่ืองบิน  ดงัรูปท่ี 10 

แกนราบเป็นมุมปะทะท่ีเคร่ืองบินกระทาํและแกนด่ิงเป็นมุมปะทะจริงท่ีปีกไดรั้บ  การทาํงานของ

ใบพดัเป็นทั้ง Propeller และ Rotor ไปในตวั โดยการบินในแนวระดบัใบพดัจะประพฤติตวัเป็น  

Propeller และการข้ึนลงแนวด่ิงหรือบินอยูก่บัท่ี (Hover) ใบพดัจะประพฤติตวัเป็น Rotor ซ่ึงมีความ

น่าสนใจอยูท่ี่วา่หาก  ตาํแหน่งของใบพดัหรือระยะจากใบพดัถึงชายหนา้ปีกไม่อยูใ่นท่ีเหมาะสมก็
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อาจจะไม่ไดใ้ชส้มรรถนะอนัสูงสุดของเคร่ืองบินตวัน้ีท่ีจะทาได้  อนัเน่ืองมาจากการถ่ายเทนา้หนกั  

ขณะทาํการบิน หรือ อากาศพลศาสตร์ท่ีเกิดข้ึนกดี็ 

 

 

รูปท่ี 10 มุมปะทะท่ีปีกเห็นจริงเม่ือเคร่ืองบิน Vertigo ปรับมุมปะทะ โดยการคาํนวณ 

 นอกจากเคร่ืองบิน  Vertigo ท่ีมีรูปแบบปีกเป็น Tractor แลว้ยงัมีเคร่ืองบินจาํนวนไม่นอ้ยแบบ 

Pusher ท่ีไดรั้บการศึกษาคน้ควา้  อาทิงานของ ในปี ค.ศ. 2010 มีการศึกษาลกัษณะอากาศพลศาสตร์

จากอิทธิพลของใบพดัท่ีอยูช่ายหลงัปีก  โดย Sungjin ดงัรูปท่ี 11 การศึกษาใชเ้ทคนิคของ Actuator 

Disk เพื่อจาํลองใบพดัอยา่งง่าย ดงัรูปท่ี 12  

 

 

รูปท่ี 11 รูปแบบและขนาดของ Pusher-Propeller MAV, Sungjin and Jon (2010)  
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รูปท่ี 12 Actuator Disk (a) การกาํหนด Boundary Condition (b) การกระจายตวัของความดนั  

 

 จากผลการศึกษาจาก  CFD และทาํการทดลองโดยปล่อยนา้มนัใหไ้หลบนผวิปีกบน  (Oil 

Flow) ท่ีมุมปะทะต่างๆ ดงัรูปท่ี 13 ยงัพบวา่อิทธิพลจากใบพดัยงัช่วยหน่วงการเกิด  Separation บน

ผวิปีกดา้นบน และกระตุน้ใหอ้ากาศท่ีเกิด Separation แลว้ไหลชิดผวิอีกคร้ังอนัส่งผลใหแ้รงยกของ

ปีกเพิ่มข้ึนมา โดยการทา Oil Flow นั้นพบวา่ปีกปกติจะเกิด  Separation ท่ีมุมปะทะ 14◦ เม่ือมี

อิทธิพลจากพดัเขา้มาจะเห็นวา่จุด Separation ไปปรากฏอีกที ท่ีมุมปะทะ 18◦ 

 

 
 

รูปท่ี 13 Oil Flow Pattern บนผวิปีกบนของ MAV, Choi, S. and J. Ahh (2010)  

 สาํหรับค่าอากาศพลศาสตร์เปล่ียนแปลงของปีกติดใบพดัเทียบกบัปีกอยา่งเดียวนั้นเพิ่มข้ึน

เพียง 2-5% เท่านั้น แต่อยา่งไรกต็ามขอ้ดีของการติดตั้งใบพดัไวด้า้นหลงัจะส่งผลดีกบั  ใบพดัในแง่

ของเสถียรภาพในแนวดา้นขา้ง (Lateral Stability) (Catalano, 2004) 
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รูปท่ี 14 รูปแบบแรงตา้นท่ีเกิดข้ึนท่ีมุมปะทะต่างๆ  

  

 สาํหรับปีกเม่ือมีการเพิ่มมุมปะทะข้ึนเร่ือยๆ  แรงตา้นกจ็ะเพิ่มข้ึนตาม โดยสาเหตุหลกัมาจาก 

Pressure Drag ท่ีเพิ่มข้ึนตามมุมปะทะ แต่ Friction Drag กลบัลดลงตามการเพิ่มมุมปะทะ  เน่ืองจาก

กระเกิด Separated Flow ท่ีมากข้ึนตามการเพิ่มมุมปะดงัผลการคาํนวณทางพลศาสตร์ของไหลดงัรูป

ท่ี 14 แต่อยา่งไรกต็ามปีกท่ีติดใบพดักมี็ความแตกต่างจากปีกท่ีไม่มีใบพดันอ้ยมาก 

ต่อมาในปี ค.ศ. 2011 ไดมี้การนาํใบพดัมาวางไวต้รงกลางปีก  ดงัในภาพท่ี 15(a) โดยอาศยั

หลกัการท่ีพื้นท่ีปีกท่ีอยูห่นา้ใบพดัจะสร้างแรงยกไดม้ากข้ึนเน่ืองจากความเร็วอากาศเพิ่มข้ึนมาจาก

ใบพดัและพื้นปีกดา้นหลงัจะไม่มีการปรากฏของ  Separated flow เน่ืองจากอากาศความเร็วอากาศ

หลงัใบพดัท่ีสูงมาช่วยลาํเลียงอากาศใหไ้หลผา่นบนปีกไปไดดี้ข้ึน  วิธีการศึกษากเ็ช่นเดียวกนักบั

ขา้งตน้ โดยการจาํลองใบพดัเป็น  Actuator Disk ซ่ึงหลกัการน้ีจะไม่คาํนึงถึง  อากาศท่ีหมุนวน

เน่ืองมาจากการหมุนของใบพดั (Swirling of Propeller)  

 กริดท่ีใชใ้นงานน้ีเป็นกริดแบบไม่มีโครงสร้างดงัรูปท่ี  15(b) จาํนวน 14 ลา้นเซลล์ มี Y+ ท่ี

ชั้นแรกของเซลล ์เทากบั 3.56 ใช ้Turbulent โมเดลแบบ SST k-w ทาใหไ้ดผ้ลค่า ค่าแรงยกเทียบกบั

มุมปะทะดงัรูปท่ี 16 จากผลการจาํลองการไหลดงัภาพท่ี  17 เป็นการเปรียบเทียบท่ีมุมปะทะ  15◦ 

และ 40◦ ถึงแมว้า่ท่ีมุมปะทะ 40◦ เป็นมุม Stall แต่การไหลของอากาศบนผวิปีกบน  (Top) ในพื้นท่ี

ปีกดา้นหลงัใบพดั ยงัคงไม่มี Separated flow ปรากฏข้ึน หากแต่ขอบเขตของ Wing tip Vortex กิน

พื้นท่ีปีกเขา้มาทาใหปี้ก Stall 
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(a) ลกัษณะกายภาพของเคร่ืองบิน โดย MIPTEAM    (b) กริดแบบไม่มีโครงสร้าง 

รูปท่ี 15 อากาศยานของ MIPTEAM และการจาํลอง CFD, Ageev (2011)  

 

 

รูปท่ี 16 CL เทียบกบั AOA ของเคร่ืองบินโดย MIPTEAM  

 

และผลงานในปีล่าสุด 2012 ไดมี้ผูริ้เร่ิมนาใบพดัจริงๆ เขา้มาวิเคราะห์ใช้ การคาํนวณทาง

พลศาสตร์ของไหล โดย Deng et al. ซ่ึงค่อนขา้งซบัซอ้นและใชเ้วลาในการคาํนวณมากกวา่เมชท่ีใช้

เป็นแบบไม่มีโครงสร้างอาศยัหลกัการของ  Overset Grid ใหก้ริดมีการซอ้นทบักนั  โดยมีโดเมน

ส่วนท่ีเป็นใบพดั และโดเมนส่วนท่ีเป็นปีก  

โมเดลท่ีใชเ้ป็นแบบ Tractor ดงัรูป 18(a) ซ่ึงผลท่ีไดย้งัคงคน้พบเช่นเดียวกนัวา่ปีกท่ีมีใบพดัจะมีมุม  

Stall ท่ีสูงกวา่เน่ืองจากความเร็วลมหลงัใบพดัทาใหอ้ากาศไหลผา่นบนปีกไดเ้ร็วข้ึนกวา่เดิม  จุด 

Separation จึงเกิดชา้ นอกจากน้ียงัคน้พบวา่  L/D ของปีกท่ีมีใบพดันั้นมีค่าตํ่ากวา่  ดงัรูป 18(b) 

เน่ืองมาจากใบพดัจะไปเพิ่มความป่ันป่วนของอากาศบนผวิปีกใหมี้ระดบัความเขม้ขน้ข้ึน  ซ่ึงทาให้
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ทาํใหแ้รงตา้นผวิ (Viscous Drag) เพิ่มมากข้ึนนัน่เอง แต่เม่ือมุมปะทะสูงข้ึนตั้งแต่  30◦ เป็นตน้ไป

พบวา่ แรงตา้นนั้นลดลง (สงัเกต L/D กลบัมาสูงข้ึน) เน่ืองจากใบพดัไปชะลอการเกิด  Separated 

flow 

 

 
(a) 15◦      (b) 40◦ 

รูปท่ี 17 การกระจายตวัความดนับนผวิปีก และ Shear stress streamlines ท่ีมุมปะทะ 

  

 กระแสอากาศท่ีไหลผา่นใบพดัท่ีมีการหมุนในสภาวะท่ีข้ึนกบัเวลา  Unsteady state ดงัรูป 

20(a) จะเห็นคล่ืนหมุนวนดา้นหลงัใบพดั โดยจะมีขนาดท่ีเลก็ลงตามระยะท่ีเพิ่มข้ึน ในรูป 20(b) (c) 

เม่ือเพิ่มมุมปะทะข้ึนจะเห็นวา่  wake เกิดข้ึนมาจากส่วนของใบพดัและปีก  โดยท่ีมุมปะทะตํ่าๆ ปีก

จะไดรั้บอิทธิพลมาจาก wake จากใบพดัเตม็ๆ แต่ท่ีมุมปะทะสูงข้ึน Wake จาก Wing-tip vortex จะ

เกิดข้ึนมา ซ่ึงเคร่ืองบิน MAV ส่วนใหญ่ท่ีมีใบพดัอยูด่า้นหนา้จะมีวงของกระแสไหลวน  (Vortex 

Ring) ปรากฏข้ึนนัน่หมายความวา่ใบพดัจะมีอิทธิต่อปีกเป็นอยา่งมาก 
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รูปท่ี 18  (a) ลกัษณะกายภาพของเคร่ืองบิน MAV ของ Agreev (b) L/D ของปีกท่ีมีใบพดัเทียบกบัไม่

มีใบพดั  

 

รูปท่ี 19 Wing-tip Vortex ของ MAV ท่ีมุมปะทะต่างๆ  

 

 

รูปท่ี 20 3-D Vortex Topology (a) ใบพดัอยา่งเดียว (b) (c) ปีกและใบพดั, Deng et al. (2012) 
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3 อุปกรณ์และวธีิการ 

  การวิจยัอากาศพลศาสตร์ของปีกและใบพดัในงานน้ีใชว้ิธีการวิจยั 2 แบบคือ การทดลอง

และการวิเคราะห์คาํนวณเชิงตวัเลข โดยอุปกรณ์ท่ีใชใ้นการวิจยัมีดงัน้ี 

3.1. อุปกรณ์ในการทดลอง 

3.1.1. อุโมงค์ลม 

 อุโมงคล์มยา่นความเร็วตํ่า ของภาควิศวกรรมการบินและอวกาศ โดยมีขนาดส่วนทดสอบคือ 

กวา้ง x ยาว x สูง เท่ากบั 1x1x3 เมตร ส่วน Contraction Ratio เท่ากบั 4 สามารถทาํความเร็วไดม้าก

ท่ีสุดเท่ากบั 55 เมตรต่อวินาที  

 

 

รูปท่ี 21 อุโมงคล์มความเร็วตํ่าระบบปิด (Close-loop subsonic wind tunnel) 

3.1.2. ชุดวดัค่า 

 ส่วนท่ี 1 เป็น ชุดวดัค่าแรงอากาศพลศาสตร์ (Force Balance) 3 แกน ท่ีถูกพฒันาข้ึนเพื่อใชว้ดั

แรงและโมเมนตท์างอากาศพลศาสตร์ตํ่า โดยประกอบไปดว้ย load cell จาํนวน 3 ตวัโดยมีตาํแหน่ง

ติดตั้งดงัแสดงในรูปท่ี 22 
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รูปท่ี 22 ชุดวดัค่าอากาศพลศาสตร์ 3 แกน 

 

 อนัดบัท่ี 2 คือ เคร่ืองวดัอุณหภูมิและความดนัเพื่อใชบ้อกลกัษณะสภาวะของอากาศ โดยท่ีน้ี

ใชเ้คร่ืองมือจากบริษทั KIMO รุ่น CP300 และ Pitot Tube ในการวดัความดนั differential และ

อุณหภูมิของอากาศ 

 

รูปท่ี 23 เคร่ืองวดัอุณหภูมิและความดนัอากาศ และ Pitot Tube 
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 ลาํดบัสุดทา้ยของการวดัคือ เคร่ืองมือวดัวามต่างศกัยข์องโหลดเซลและรับสญัญาณจากชุดวดั

ความดนัและอุณหภูมิซ่ึงติดตั้งอยูใ่นชุดวดัค่าอากาศพลศาสตร์ จากบริษทั National Instrument รุ่น

NI 9237 และ NI 9215 ซ่ึงสญัญาจากเคร่ืองมือน้ีจะถูกต่อเขา้ไปอ่านและเกบ็ค่าดว้ยคอมพิวเตอร์ 

 

รูปท่ี 24 อุปกรณ์ Data Acquisition 

  

3.1.3. แบบจําลอง 

 แบบจาํลองนั้นจะประกอบไปดว้ยตวัปีก มอเตอร์และใบพดั โดยขั้นแรกแบบจาํลอง  CAD 

ไดถู้กออกแบบดว้ยโปรแกรมคอมพิวเตอร์จากนั้นแบบจาํลองของปีกในงานวิจยัน้ีถูกทาํข้ึนจาก

เคร่ืองพิมพ ์3 มิติและทาํการแต่ผวิใหเ้รียบอีกคร้ังหน่ึงดว้ยสีและกระดาษทรายก่อนท่ีจะนาํไป

ประกอบกบัมอเตอร์ต่อไป โดยคุณลกัษณะของส่วนต่างๆนั้นแสดงดงัตารางท่ี 1 และรูปท่ี 25 – 28 
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ตาราง 1 ขอ้มูลชุดขบัดนัท่ีใช ้

มอเตอร์ ประเภทมอเตอร์ : Brushless 

 ยีห่อ้และช่ือรุ่น : ALBATROSSรุ่น 2215-1700 KV 

 อตัราการหมุนต่อความต่างศกัย ์ :1700 รอบต่อนาที ต่อ 1 โวลต ์

 แบตเตอร่ี : 3เซลล ์Li-Pol 

 นํ้ าหนกั     : 70กรัม 

 ขนาด เสน้ผา่นศูนยก์ลาง × ความยาว : φ 28 x 49มิลลิเมตร 

 เสน้ผา่นศูนยก์ลางเพลา                   :φ 3มิลลิเมตร 

ใบพดั ยีห่อ้และช่ือรุ่น :Graupner, Super Nylon 

 จาํนวนกลีบ : 2 กลีบ 

 เสน้ผา่ศูนยก์ลางใบพดัและระยะ Pitch : 8-6 น้ิว 

 หนา้ตดัโดยเฉล่ียเป็นแพนอากาศแบบ  : NACA 4414 

ปีก แพนอากาศแบบ : NACA0012 

 ความยาวเสน้ชยา : 0.3 เมตร 

 ความยาว Span :0.3 เมตร 

 ข้ึนรูปดว้ยวิธีการแบบ                                                    : 3D Printer 
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รูปท่ี 25 ขนาดและรูปร่างของปีกท่ีมีใบพดัอยูด่า้นหนา้ในมุมมองต่างๆ แสดงในหน่วยมิลลิเมตร 
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รูปท่ี 26 ขนาดและรูปร่างของปีกท่ีมีใบพดัอยูด่า้นหลงัในมุมมองต่างๆ แสดงในหน่วยมิลลิเมตร 
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รูปท่ี 27 ลกัษณะกายภาพของ Brushless มอเตอร์จากALBATROSรุ่น 2215-1700 KV 

 

 

 

 
 

รูปท่ี 28 แสดงขนาดและลกัษณะกายภาพของใบพดั 
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3.2. วธีิการทดลองด้วยอุโมงค์ลม  

  

1. ศึกษารวบรวม ขอ้มูล และทฤษฏีท่ีเก่ียวขอ้งกบัเคร่ืองบินขนาดเลก็ชนิดปีกตรึงท่ีใบพดั 

2. ศึกษาวิธีการทดสอบใบพดั และปีก ในอุโมงค ์เพื่อตรวจหาค่าความคาดเคล่ือนท่ี

อาจจะเกิดข้ึนจากผนงัของอุโมงคล์ม และคาดคะเนสาเหตุของความคลาดเคล่ือนท่ีจะเกิดข้ึนมาทั้ง

จากตวัเคร่ืองมือ และผูก้ระทาํการทดลอง 

3. ออกแบบรูปร่างโมเดลทดสอบและเลือกใชร้ะบบขบัดนัแบบไฟฟ้า 

4. ออกแบบการติดตั้งอุปกรณ์ทดลองในอุโมงคล์ม ซ่ึงจะตอ้งใส่ใจกบัขนาดและตาํแหน่ง

ของอุปกรณ์วดั เพราะจะทาํใหก้ารทดลองคลาดเคล่ือนได ้ 

 

 
รูปท่ี 29 การติดตั้งอุปกรณ์เคร่ืองมือวดั กบัอุโมงคล์ม 

 

5. เม่ืออุปกรณ์ติดตั้งท่ีออกแบบไวใ้นขอ้ท่ี 4 ไดถู้กผลิตและสร้างข้ึนเรียบร้อยแลว้ จะตอ้ง

ทาํการติดตั้งโดยมีการเจาะอุโมงคล์มเป็นวงกลมรัศมี 580 มิลลิเมตร 

6. ประกอบอุปกรณ์เคร่ืองมือวดัโดยอุปกรณ์จะตอ้งวางอยูใ่นแนวระดบัอา้งอิงเดียงกนั 

เพื่อไม่ใหมี้การเอนเอียงไปขา้งใดขา้งหน่ึง และทา้ยสุดนาํแผน่อะคริลิกมาแทนท่ีพื้นอุโมงคล์มท่ี

เจาะออกไป 
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รูปท่ี 30 อุปกรณ์ชุดเคร่ืองมือวดัค่าอากาศพลศาสตร์และชุดปรับมุมปะทะ ติดตั้งบนขาตั้ง 

 

7. เม่ือเคร่ืองมือวดัพร้อม ก่อนใชต้อ้งมีการตรวจวดัความแม่นยาํ  (Calibration) ของ

เคร่ืองมือก่อนโดยใชตุ้ม้ถ่วงนํ้าหนกัมาตรฐานมาเทียบเคียงในการถ่วงนํ้าหนกั รวมถึงมีการจะใช้

รอกและโครงสร้างจบัยดึ 
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รูปท่ี 31 โครงสร้างจบัยดึ เพื่อการตรวจสอบความแม่นยาํของเคร่ืองมือ 

 

8. เม่ืออุปกรณ์เคร่ืองมือวดัทุกอยา่งถูกติดตั้งอยา่งถูกตอ้ง และความแม่นยาํของเคร่ืองมือ

ไดรั้บการตรวจสอบ จากนั้นเร่ิมการทดสอบโมเดลในแต่ละชุดการทดสอบได ้โดยในการศึกษาน้ีจะ

มีชุดการทดลองทั้งหมด 6 ชุดการทดลอง แต่ละชุดการทดลองจะปรับมุมปะทะจาก 0-90 ˚ ท่ี

ความเร็ว 0-14เมตรต่อวินาที ดงัรายละเอียดต่อไปน้ี 
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รูปท่ี 32 ชุดการทดลองท่ี 1 ทดสอบใบพดั 

 

 
 

รูปท่ี 33 ชุดการทดลองท่ี 2 ทดสอบปีก 
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รูปท่ี 34 ชุดการทดลองท่ี 3 ปีก-ใบพดั (Tractor) 

 
 

รูปท่ี 35 ชุดการทดลองท่ี 4 ปีก-ใบพดั แยกจากกนัจากชายหนา้ปีก 
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รูปท่ี 36 ชุดการทดลองท่ี 5 ปีก-ใบพดั (Pusher) 

 
 

รูปท่ี 37 ชุดการทดลองท่ี 6 ปีก-ใบพดั แยกจากกนั จากชายหลงัปีก 
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รูปท่ี 38 กระบวนการทดสอบในอุโมงคล์ม 

 

9. จดัเกบ็และบนัทึกค่าผลการทดสอบ อนัประกอบไปดว้ย แรง โมเมนต ์อุณหภูมิ ความ

ดนั จาํนวนรอบของใบพดัและศกัด์ิกระแสไฟฟ้าท่ีใหก้บัใบพดัเป็นตน้ โดยมีผงัการทดลองดงัรูป 38 

10. วิเคราะห์ผลการทดสอบทางอุโมงคแ์ละหาเปอร์เซ็นตค์วามคลาดเคล่ือนท่ีเกิดข้ึน 

(Uncertainty) 

11. วเิคราะห์ผลของ Wall Effect 

12. สรุปผล 

 

 

 

 

Back to Original AOA 
Acquire Zeros 

Wind OFF 

Set AOA 
Acquire Forces 

Wind ON 

Start Test 
Acquire Zeros 

Tares at AOAs 
Set Tare Matrix 

Wind OFF 

New Velocity? 

 STOP 

Yes 

New AOA 
Yes 
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3.3. ผลการสอบเทยีบการวดั (Calibratoin) 

 ก่อนการทดลองตอ้งมีการแปลงปริมาณทางฟิสิกส์ใหเ้ป็นปริมาณทางไฟฟ้าโดยอุปกรณ์ NI 

ในรูป 39 ซ่ึงใหผ้ลออกมาในช่วง±10 Volt จากนั้นจึงทาํการเทียบค่าทางไฟฟ้ากบัค่าแรงและ

โมเมนตท่ี์เกิดข้ึนจริง  

 

  
 

รูปท่ี 39 เปรียบเทียบค่าปริมาณทางไฟฟ้ากบัฟิสิกส์โดย 

(a) เป็นค่าของ Axialและ Normal (b) เป็นค่าของ Moment 

 

3.4. การแก้ค่าจากผลกระทบจากกาํแพงของอุโมงค์ลม (Wall Correction Effect) 

 ค่าอากาศพลศาสตร์ท่ีไดอ้อกมาจากการทดลองในอุโมงคล์มจะตอ้งถูกนาํมาแกไ้ขค่า

ผลกระทบจากกาํแพงของอุโมงคล์มก่อนท่ีจะนาํไปใชไ้ดจ้ริง เน่ืองจากขนาดของหนา้ตดัทดสอบจะ

มีกาํแพงลอ้มรอบ ซ่ึงอาจจะส่งผลกระทบต่อโมเดล อีกทั้งการท่ีติดตั้งโมเดลเขา้ไปในอุโมงคล์มจะ

ทาํใหก้ารไหลของอากาศภายในอุโมงคล์มไดรั้บผลกระทบ จึงจาํเป็นตอ้งแกค่้า ดงัรูป 40(a)-(c) เป็น

การเปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ก่อนและหลงัจากการแกค่้าจากผลกระทบของอุโมงคล์มพบวา่

ไม่มีการเปล่ียนแปลงมากนกัเน่ืองจากขนาดของหนา้ตดัทดสอบใหญ่กวา่ขนาดของโมเดลมากจึง

ไม่ไดส่้งผลกระทบต่อช้ินทดสอบ แต่อยา่งไรกต็ามผลจากการทดลองในงานวิจยัน้ีจะไดรั้บการ

แกไ้ขค่าดงักล่าวก่อนทั้งหมดก่อนท่ีจะนาํไปวิเคราะห์ต่อไป 
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(a) (b) 

  

(c) (d) 

รูปท่ี 40 การแกค่้าอากาศพลศาสตร์จากผลกระทบของกาํแพงของอุโมงคล์มและ (d) แสดงค่า

เบ่ียงเบนมาตรฐานของอากาศพลศาสตร์ 

 

3.5. การหาส่วนเบี่ยงเบนมาตรฐาน 

 ค่าทดสอบท่ีไดต้อ้งระบุส่วนเบียนเบนมาตรฐานเพื่อบ่งบอกถึงขอบเขตของขอ้มูลโดยอาศยั

หลกัทางสถิติ กาํหนดใหร้ะดบัค่าน่าเช่ือถืออยูท่ี่ 95 % และจาํนวนขอ้งมูลท่ีบนัทึกมาในการทดลอง

คือ 10 ดงันั้นจะไดค่้าการกระจายตวัของ t=2.262 แทนค่าในสมการ 
N

tSP x
x =  และค่าจริงท่ีจะ

นาํไปใชคื้อ xPX ±  
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3.6. การทดสอบซ้ํา 

 การทดลองซํ้าไดถู้กดาํเนินการเพื่อเป็นการสอบสวนค่าท่ีไดอ้อกมาวา่แม่นยาํและเคร่ืองมือ

วดัไม่มีปัญหาซ่ึงไดท้าํการปรับมุมปะทะจาก 0˚-90˚ เพิ่มขั้นท่ีละ 5˚ ท่ี Re=129,000 ทาํซํ้ าวน 3 คร้ัง

ผลท่ีไดแ้สดงดงัรูป 41 พบวา่ค่าไม่แตกต่างและผลการทดสอบมีความแม่นยาํน่าเช่ือถือ 

 

  
 

รูปท่ี 41 การทดลองซํ้าโดย (a) ค่าสมัประสิทธ์ิแรงยก และแรงตา้น(b) ค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนต ์

 

3.7. ผลการทดลองกบั Lifting Line Theory 

 เพื่อเป็นการตรวจสอบค่าท่ีไดจ้ากการทดลองวา่มีความถูกตอ้งจึงไดน้าํมาเทียบกบัผลการ

คาํนวณดว้ยวิธีของแบบ Prandtl’s classical lifting line theory ซ่ึงเป็นการคาํนวณไม่คิดผลของความ

หนืดของอากาศกล่าวคือเป็น Invisid flow ซ่ึง CLไดผ้ลท่ีใกลเ้คียงก่อนถึงมุม Stall ซ่ึงเป็นปกติของ

การคาํนวณดว้ยวิธีน้ีจะไม่ปรากฏจะ Stall ใหเ้ห็นค่าท่ีไดจ้ะไดเ้ฉพาะช่วงท่ีเป็นเสน้ตรงเท่านั้นดงัใน

รูป 42 (a) ส่วน CDในรูป 42 (b) กไ็ดแ้นวโนม้เดียวกนัเม่ือเปิดมุมปะทะสูงข้ึน แต่อยา่งไรกต็ามค่า 

CD จะไม่เท่ากนัเพราะการคาํนวณไดล้ะท้ิงพจน์ของความหนืดออกไป 
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รูปท่ี 42 เปรียบเทียบผลการทดลองกบัการคาํนวณ (a)CL vs. AOA (b) CD vs. AOA 

 

3.8. วธีิการศึกษาด้วยวธีิเชิงคาํนวณ 

 การศึกษาดว้ยระเบียบวิธีทางอากาศพลศาสตร์เชิงคาํนวณในงานวิจยัช้ินน้ีไดมี้การใช้

โปรแกรมทางวิศวกรรมศาสตร์เพื่อวิเคราะห์ลกัษณะการไหลของอากาศท่ีเกิดข้ึนจากปฏิสมัพนัธ์

ของปีกและใบพดั ซ่ึงมีความซบัซอ้น ซ่ึงท่ีใชโ้ปรแกรมนัน่ มี 3 โปรแกรมดว้ยกนั 

1. CATIA เป็นโปรแกรมข้ึนรูปของโมเดล  

2. ANSYSICEM CFD ใชเ้พื่อตีเมช 

3. ANSYS FLUENT ใชเ้พื่อคาํนวณหาค่าอากาศพลศาสตร์ 

 โปรแกรมทั้งหมดจะถูกปฏิบติัการโดยคอมพิวเตอร์ท่ีมีประสิทธิภาพสูงและไดรั้บความ

ร่วมมือจาก ISAE (InstitutSupérieur de l'Aéronautique et de l'Espace) ซ่ึงเป็นสถาบนัการบินและ

อวกาศ จากเมืองตูลูส ประเทศฝร่ังเศสโดยรายละเอียดดงัน้ี 

1. Intel(R) Core(TM) i7-3770 CPU 3.4 GHz 

2. RAM 64.00 GB 

3. 64-bit Operating System 

4. Centos Linux Operation system from ISAE 

 

โดยขั้นตอนทาง CFD ในงานวิจยัน้ีสามารถจดัแบ่งไดด้งัน้ี 

1. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

2. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 
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3. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

4. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

5. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

6. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

7. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

8. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

9. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

10. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

11. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

12. ผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง 

 

หลงัจากไดผ้ลการคาํนวณแลว้ จะนาํผลท่ีไดไ้ปวิเคราะห์และเปรียบเทียบผลจากการทดลองต่อไป 

 

3.9.  การเลอืก Turbulent Model และการไหวตวัของ Mesh ในการคาํนวณด้วย CFD 

 การเลือกใช ้ Turbulent Model มาแกส้มการพลศาสตร์ของไหล แบบ RANS นั้นมีความ

จาํเป็นท่ีจะตอ้งเลือกใชใ้หถู้กและเหมาะสมกบักบัสภาพของของไหลท่ีเกิดข้ึนกบักบัปัญหา เพราะ

แต่ละโมเดลจะมี Assumption และค่าคงท่ีไม่เหมือนกนั และความแม่นยาํกต่็างกนัออกกไปดว้ย 

อาทิ k-Omega อาจจะเหมาะสมกบัปัญหาท่ีมี Wall Effect เขา้มาเก่ียวขอ้ง แต่หากปัญหาท่ีเป็นการ

วิเคราะห์การไหลของอากาศทัว่ไปตามซ่ึงหมายความวา่ไม่ไดเ้ป็นอากาศท่ีมาจากอุโมงคล์ม RNG  

k-epsilon อาจจะถูกเรียกมาใชอ้ยา่งไรกต็ามเพื่อใหไ้ดผ้ลท่ีมีความแม่นยาํและไม่ขาดการละเลยท่ีจะ

วเิคราะห์ โดยใช ้ Turbulent Models อ่ืนๆ การศึกษาความไวตวัของโมเดลจึงไดจ้ดัทาํข้ึน ซ่ึงพบวา่ 

RNG k-epsilon มีความแม่นยาํของสมัประสิทธ์ิแรงยกแรงตา้นและโมเมนตสู์งสุดเม่ือเทียบกบั 

โมเดลอ่ืนๆ ท่ีมุมปะทะต่างๆ ดงัแสดงในรูป 43 ท่ีความเร็ว 6 เมตร/วินาที 
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รูปท่ี 43 ความไหวตวัของค่าสมัประสิทธ์ิอากาศพลศาสตร์ a) CL vs. AOAb)CD vs. AOA และ c) CM 

(0.3c) vs. AOA ท่ี Turbulent Model ต่างๆ 

 

การศึกษาอากาศพลศาสตร์ของไหลดว้ยวิธีการแบบ RANS เป็นท่ีหลีกเล่ียงไม่ไดท่ี้ตอ้ง

เผชิญกบัการออกแบบและตีเมชใหก้บัปัญหา เน่ืองการเป็นกระบวนและวิธีในการศึกษา และเป็นส่ิง

ท่ี โปรแกรม FLUENT เรียกหาก่อนท่ีจะทาํการรันเพื่อจะแกส้มการ ซ่ึงแน่นนอนวา่นอกจากการ

ออกแบบการตีเมชเพื่อใหไ้ดคุ้ณภาพและเหมาะสมกบัปัญหาท่ีศึกษาซ่ึงไดก้ล่าวไปในหวัขอ้ขา้งตน้

แลว้มีความจาํเป็นท่ีจะตอ้งศึกษาปริมาณเมชท่ีจะใชอี้กดว้ย 

 เน่ืองจากการใชเ้มชท่ีมากเกินไปจะส่งผลต่อทรัพยากรคอมพิวเตอร์ท่ีมีอยูใ่หไ้ม่สามารถทาํ

การรันได ้หรือใชเ้วลาการรันท่ีนานเกินควรหากมีทางเลือกท่ีดีกวา่คือการลดปริมาณเมชลงแต่ไม่

0 20 40 60 80 100
-0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8

1

1.2

AOA, α (°)

C
L

 

 

Experiment
RNG k-ε
SST k-ω
Spalart-Allmaras

0 20 40 60 80 100
0

0.5

1

1.5

2

AOA, α (°)

C
D

 

 
Experiment
RNG k-ε
SST k-ω
Spalart-Allmaras

0 20 40 60 80 100
-0.1

0

0.1

0.2

0.3

0.4

AOA, α (°)

C
M

0.
3c

 

 
Experiment
RNG k-ε
SST k-ω
Spalart-Allmaras



48 

 

ส่งผลอะไรต่อค่าอากาศพลศาสตร์หรือผลลพัธ์ท่ีไดม้า ซ่ึงแน่นอนวา่ปริมาณเมชท่ีมากๆ กจ็ะไดรั้บ

ความมัน่ใจวา่จะไดผ้ลลพัธ์ท่ีแม่นยาํ และถา้ใชเ้มชท่ีนอ้ยลงใชเ้วลานอ้ยกวา่ ดงันั้นการศึกษาจึง

ทดลองใชป้ริมาณเมชตั้งแต่ 1 ,000,000-5,000,000 เซลล ์ซ่ึงไดผ้ลการศึกษาโดยเปรียบเทียบค่า

สมัประสิทธ์ิแรงยกและแรงตา้น กบัปริมาณเมชท่ีเพิ่มข้ึนดงัรูป 44 โดยการศึกษาน้ีกาํหนดความเร็ว

อากาศท่ี 6 เมตร/วินาทีTurbulent Model เป็น SST k-Omega ซ่ึงพบวา่เมชท่ี 2 ลา้นเซลลเ์ป็นตน้ไป

ใหค่้าสมัประสิทธ์ิแรงยกท่ีคงท่ี และเมชท่ี 3 ลา้นเป็นตน้ไปใหค่้าสมัประสิทธ์ิแรงตา้นท่ีคงท่ี จึง

สรุปวา่เมชท่ี 3 ลา้นเซลลเ์ป็นตน้ไปจะเพียงพอและเหมาะสมท่ีสุดท่ีจะทาํการศึกษาการไหลของการ

พลศาสตร์ของปีกในงานวิจยัน้ี ส่วนจะไดส้ร้างเมชใหมี้ขนาดเท่ากบัหรือมากกวา่ 3 ลา้นเซลล ์ก็

ข้ึนอยูก่บัการออกแบบและตีเมช 

 

 
รูปท่ี 44 ความไหวตวัของปริมาณเซลล ์กบัสมัประสิทธ์ิ a) แรงยก และ b) แรงตา้น ของปีก 

 

 สาํหรับกรณีของปีกท่ีมีใบพดักต็อ้งทาํการศึกษาปริมาณท่ีเหมาะสมท่ีสุดเช่นกนั โดยการเพิ่ม

ปริมาณเมชจาก 2,500,000-6,500,000 เซลล ์ความเร็วของอากาศคือ 6 เมตร/วินาที เลือกใช้

Turbulent Model แบบ SST k-Omega ซ่ึงผลการเปล่ียนแปลงของค่าสมัประสิทธ์ิอากาศพลศาสตร์

แรงยกและแรงตา้น มีการเปล่ียนแปลงนอ้ยลงตั้งแต่ปริมาณเมช 3 ลา้นเซลลเ์ป็นตน้ไปดงัรูป 45  
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รูปท่ี 45 ความไหวตวัของปริมาณเซลล ์กบัสมัประสิทธ์ิ a) แรงยก และ b) แรงตา้น ของปีก-ใบพดั 
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4 ผลการทดลองด้วยอุโมงค์ลม 

 จากการทดสอบอุโมงคล์มของชุดการทดลองทั้งหมด 6 ชุดการทดลองท่ีความเร็วอากาศ 6 10 

และ 14 เมตร/วินาที อตัราการหมุนของใบพดั 4000 6000 และ 8000 รอบต่อนาที ซ่ึงหากคิดเป็นค่า

ไร้หน่วยดว้ย Re และ J จะไดด้งัตาราง และไดค่้าอากาศพลศาสตร์ดงัตารางท่ี 2 ดงัน้ี 

  

ตาราง 2 การเทียบค่าความเร็วและอตัราการหมุนเป็นค่าไร้หน่วย 

 

 

 

 

 

 

 

 

 

ซ่ึงสมการท่ีใชห้าค่าสมัประสิทธ์ิต่างๆ ท่ีใชส้ามารถคาํนวณมีดงัน้ี 

SV
LCL 2

2
1 ρ

=  , 
SV

DCD 2
2
1 ρ

= , 
ScV

LCM 2
2
1 ρ

= ,
 SV

DCX 2
2
1 ρ

= , และ
 nd

VJ =  

 

 

4.1. ปีก (Wing)  

ปีกไดถู้กทดสอบในช่วง  Re 129,000-300,000 พบวา่ค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกไม่ข้ึนกบัอตัรา

ความเร็วของอากาศหรือ Re ท่ีเพิ่มข้ึน ดงัแสดงในรูป 46 โดยค่าแรงยกเพิ่มเป็นเสน้ตรงจนถึงมุม

ปะทะ 25˚ ปีกเร่ิมเกิด  Stall หลงัจากท่ีมุมปะทะน้ีค่าแรงยกเร่ิมลดลงเร่ือยๆ ส่วนแรงตา้นและ

โมเมนตท่ี์ตาํแหน่ง 0.3 ของความยาวชยา เพิ่มข้ึนตามมุมปะทะท่ีเพิ่มข้ึน ขอ้สงัเกตท่ีมุมปะทะ 0˚ 

ค่าแรงยกมีค่าเป็นศูนยเ์น่ืองจากปีกท่ีมีแพนอากาศสมมาตร แบบ NACA 0012 

 

V (m/s) Re N (RPM) J 

6 129,000 8000 0.225 

  6000 0.300 

10 215,000 8000 0.375 

  6000 0.500 

14 300,000 8000 0.525 

  6000 0.700 



51 

 

 
(a) 

  
(b) (c) 

 

รูปท่ี 46 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกท่ีความเร็วต่างๆ โดย (a) สมัประสิทธ์ิแรงยก, (b) 

สมัประสิทธ์ิแรงตา้น และ (c) สมัประสิทธ์ิโมเมนตต์าํแหน่ง 30% ของความยาวเสน้ชยา 

4.2. ใบพดั (Propeller) 

 ใบพดัไดถู้กทดสอบผลท่ีไดด้งัผลการทดลองในรูปท่ี 47 ท่ีความเร็วใดๆ การเพิ่มอตัราการ

หมุนจะทาํใหแ้รงฉุดมีค่าเพิ่มข้ึนเป็นจาํนวนจาํนวนหน่ึงท่ีเท่ากนัในมุมปะทะต่างๆ กนั ขอ้สงัเกตวา่

เม่ือมุมปะทะเพิ่มข้ึนแรงฉุดจะเพิ่มข้ึนเน่ืองมาจากความเร็วลมท่ีมาปะทะกบัใบพดัในแนวตั้งฉากมี

ค่าลดลง ซ่ึงสอดคลอ้งกบัการทดลองท่ีอตัราการหมุนใดๆ หากลดความเร็วลมลง ค่าแรงฉุดจะ

เพิ่มข้ึน ส่วนค่าแรงในแนวรัศมีของใบพดั กบัโมเมนตร์อบแกนหมุนของแกนติดตั้งใบพดั นั้นมีค่า

นอ้ยมากในทุกๆ มุมปะทะ 
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4.3. ปีกติดใบพดัด้านหน้า (Tractor) 

          รูปท่ี 48 แสดงผลการทดลองปีกท่ีติดใบพดัดา้นหนา้ เม่ือมีการเพิ่มอตัราความเร็วท่ีความเร็ว

ใดๆ พบวา่ค่าแรงยกมีค่าเพิ่มข้ึนและจุด Stall กถู็กเล่ือนออกไปส่วนท่ีมุมปะทะ 0˚ ค่าแรงยกยงัคง

เท่าเดิมเน่ืองจากเป็นปีกแบบสมมาตร เม่ือมีการเพิ่มความเร็วท่ีอตัราการหมุนใดๆ พบวา่ค่าสมัประ

สิทธ์แรงยกลดลงเน่ืองจากความเร็วของอากาศเป็นสดัส่วนผกผนักบัค่าสมัประสิทธ์ิ 

 ค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้นในมุมปะทะตํ่าๆ ติดลบเน่ืองจากแรงตา้นมีทิศทางตรงขา้มกบัแรง

ฉุด ซ่ึงการเพิ่มอตัราการหมุนกเ็ป็นจึงทาํให ้ CDติดลบมาข้ึน สงัเกตวา่มุมปะทะท่ีค่า CDเป็นศูนยเ์ป็น

จุดท่ีใบพดัจะไม่มีผลกบัการสร้างแรงฉุดใหก้บัโมเดลอีกต่อไป เช่น ท่ี J= 0.225 คือ มุมปะทะท่ี 25˚ 

และเช่นเดียวกบัแรงยกท่ีเม่ือเพิ่มความเร็วอากาศจะทาํใหค่้า CDลดลงเน่ืองจากเป็นสดัส่วนผกผนักนั 

ท่ี J=0.525 และ 0.7 พบวา่ค่า  CD เป็นศูนยต์ั้งแต่มุมปะตํ่าเน่ืองจากโมเดลมีความเร็วลมท่ีสูงและ

ใบพดัไม่สามารถเอาชนะดว้ยแรงฉุดท่ีมีอยูไ่ดซ่ึ้งตอ้งเพิ่มรอบการหมุนจึงอาจจะเป็นชนะได ้

 สาํหรับค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนตเ์ม่ือมีการเพิ่มอตัราการหมุนของใบพดั ท่ีความเร็วลมใดๆ 

พบวา่ไม่มีความแตกต่างกนัมากนกัเน่ืองจากโมเมนตเ์กิดข้ึนนอ้ย หรือแมแ้ต่ท่ีอตัราการหมุนของ

ใบพดัใดๆ ท่ีมีความเร็วเพิ่มข้ึนกย็งัไม่มีการเปล่ียนแปลง อาจสรุปไดว้า่การเพิ่มความเร็วในการ

หมุนของใบพดัและความเร็วลมไม่มีการส่งผลกระทบค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนต ์

4.4. ปีกแยกใบพดัด้านหน้า (Separated Wing and Propeller in Tractor Configuration) 

 เพื่อตอ้งการดูค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกเม่ือตดัผลของแรงต่างๆ ท่ีเกิดข้ึนจากใบพดั และ

พิจารณาความเร็วดา้นหลงัใบพดัวา่มีผลต่อคาอากาศพลศาสตร์ของปีกอยา่งไร จึงไดแ้ยกใบพดัออก

จากปีก ซ่ึงไดผ้ลการทดลองรูป 49โดยค่าของ CLท่ีความเร็วลมใดๆ เม่ือมีการเพิ่มรอบการหมุนของ

ใบพดัพบวา่ในช่วงกราฟท่ีเป็นเสน้ตรงหรือก่อนท่ีจะถึงมุม Stall นั้น ไม่มีความเปล่ียนแปลง

เน่ืองจากการเพิ่มจาํนวนรอบทาํใหค้วามเร็วท่ีไหลผา่นปีกมีความเร็วเพิ่มมากข้ึน แต่ขณะเดียวกนั

ปีกท่ีใชศึ้กษานั้นไม่มีความไวตวักบัความเร็วลมพี่เพิ่มข้ึนดงัท่ีกล่าวมาแลว้จึงไดผ้ลดงักล่าว แต่

อยา่งไรกท่ี็มุมปะทะสูงข้ึนปีกท่ีอตัราเร็วรอบของใบพดัมากกวา่จะมีค่าแรงยกท่ีมากกวา่และจุด 

Stall ยงัถูกเล่ือนออกไปดว้ยเน่ืองจากอตัรารอบท่ีสูงกวา่ช่วยใหอ้ากาศไหลผา่นชิดผวิปีกมากข้ึนท่ี

มุมปะทะสูงๆ 

 สมัประสิทธ์ิแรงตา้นดงัรูป 49 (d)-(f) ท่ีมุมปะทะก่อน Stall กมี็แนวโนม้ไปเป็นลกัษณะ

เดียวกนัคือ เม่ือมีการเพิ่มรอบการหมุนของใบพดัข้ึนท่ีความเร็วลมใดๆ ค่าแรงตา้นไม่มีการ

เปล่ียนแปลง แต่หลงัจากจุด Stall แรงตา้นจะเพิ่มข้ึนสูงมากกวา่ในกรณีของจาํนวนรอบตํ่ากวา่ 

เหตุผลเพราะความเร็วลมท่ีไหลผา่นปีกสูงกวา่ สาํหรับโมเมนตเ์ม่ือแปลงเป็นค่าสมัประสิทธ์แลว้
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พบวา่ไม่มีความไหวตวัต่อจาํนวนรอบของใบพดัท่ีเพิ่มข้ึนนกั เวน้แต่ท่ี J = 0.225 ในช่วงตั้งแต่ 40˚ 

เป็นตน้ไป คือตาํแหน่งท่ีใหค่้าสมัประสิทธ์โมเมนตม์ากสุด อาจเน่ืองมาจากปีกสร้างค่าสมัประสิทธ์

แรงยกไดม้ากกวา่ 

4.5. ปีกติดใบพดัด้านหลงั(Pusher) 

 ใบพดัท่ีติดอยูด่า้นหลงัปีกท่ีความเร็วลมใดๆ เม่ือมีการเพิ่มจาํนวนรอบของใบพดั

มากข้ึนในช่วงมุมปะทะตํ่าๆ ช่วง A ดงัรูป 50(a)-(c) พบวา่ไม่มีผลกบัการสร้างแรงยก แต่หลงัจาก

ช่วงน้ีการเพิ่มจาํนวนรอบจะไดค่้าแรงยกท่ีมากกวา่ เช่นเดียวกนักบักรณีของ Tractor แต่มุม Stall ใน

กรณีน้ีเป็นจุดเดียวกนัสาํหรับแรงตา้นท่ีติดลบคือแรงฉุดท่ีเกิดข้ึนมาและจาํนวนรอบท่ีเพิ่มข้ึนกท็าํ

ใหเ้คร่ืองบินมีแรงฉุดเพิ่มข้ึนหรือค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้นติดลบมากข้ึน นอกจากน้ีท่ีมุมทะปะท่ีมีค่า 

CD เป็นศูนย ์เป็นจุดท่ีบ่งบอกวา่แรงฉุดท่ีเกิดข้ึนนั้นไม่เพียงพอท่ีจะทาํใหเ้คร่ืองบินบินไปขา้งหนา้

แลว้ และหลงัจากมุมปะทะน้ีเป็นตน้ไปค่าแรงตา้นจะเพิ่มข้ึน ในรูป 50  (f) พบวา่ค่าเป็นศูนยต์ั้งแต่

เร่ิมมุปะทะตํ่า เน่ืองจากความเร็วลมท่ีสูงและจาํนวนรอบตํ่าเกินไป 

 ท่ีรอบการหมุนใดๆ หากเพิ่มความเร็วลมมากข้ึนค่า CDและ CLนั้นลดลงเน่ืองจากค่า

สมัประสิทธ์ิเป็นสดัส่วนผกผนั และทา้ยสุดสาํหรับ CMของปีกท่ีมีใบพดัอยูห่ลงั กไ็ม่มีความไวตวั

กบัจาํนวนรอบการหมุนและความเร็วท่ีเปล่ียนแปลงไปเวน้แต่ J=0.225 เน่ืองจากเป็นจุดท่ีมี

ความเร็วลมตํ่าสุดและจาํนวนรอบสูงสุดของการทดสอบจึงทาํใหไ้ด ้ CLมากสุด และ CDตํ่าสุด เม่ือ

เปรียบเทียบกบักราฟอ่ืนๆ ท่ีมุมปะทะเดียวกนั 

4.6. ปีกแยกใบพดัด้านหลงั (Separated Wing and Propeller in Pusher Configuration) 

 ในรูป  51  (a)-(c) การเพิ่มความเร็วลมและรอบการหมุนของใบพดั ไม่ไดส้ร้างความ

เปล่ียนแปลงของ CL สงัเกตไดว้า่ท่ีมุมปะทะเดียวกนัมาค่า CL ท่ีใกลเ้คียงกนัถึงแมท่ี้จุด Stall กย็งั

ปรากฏวา่เป็นจุดเดียวกนั แต่สาํหรับค่า CD ในช่วงก่อน Stall เม่ือเพิ่มรอบการหมุนของใบพดัท่ี

ความเร็วลมใดๆ พบวา่ค่า CD ไม่มีการเปล่ียนแปลงอาจเน่ืองมาจากการไหลของอากาศท่ีไหลผา่น

ปีกไม่มีการเปล่ียนแปลงเช่นกนัโดยตั้งขอ้สงัเกตวา่ การไหลค่อนขา้งราบเรียบชิดไปกบัผวิปีกตั้งแต่

แรกอยูแ่ลว้ดว้ยอิทธิพลของใบพดั แต่หลงัจาก Stall อากาศเร่ิมเกิด Separation มากยิง่ข้ึน เม่ือเปิด

มุมปะทะสูงข้ึน ถึงแมว้า่จะเกิดปรากฏการณ์ดงักล่าวเหมือนกนั แต่ปีกท่ีมีจาํนวนรอบของใบพดั

มากกวา่จะทาํใหค้วามเร็วลมไหลผา่นปีกสูงข้ึน สุดทา้ยสมัประสิทธ์ิแรงตา้นกเ็พิ่มข้ึนตามความเร็ว

ท่ีเพิ่มข้ึนจึงทาํใหเ้ห็นวา่ปีกท่ีมีจาํนวนรอบมากกวา่มีค่า CDสูงกวา่ 
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(e) (f) (g) 

 

รูปท่ี 47 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของใบพดัท่ีความเร็ว 6 10 14 เมตร/วินาที เม่ือปรับมุมปะทะ 0-90˚ โดย (a)-(c) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงฉุด, (d)-(f) 

แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงในแนวรัศมี (e)-(g) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนต ์

 

หมายเหตุ  ในแต่ละกราฟจะมีความเร็วเดียวกนัโดยทางซา้ย กลาง และขวา มีความเร็วจาก 6 10 และ 14 เมตร/วินาที ตามลาํดบั 

 

 

 

 

0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
M

,P

 

 
Propeller V = 6 m/s

N 4000
N 6000
N 8000

0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
M

,P

 

 
Propeller V = 10 m/s

N 4000
N 6000
N 8000

0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
M

,P

 

 
Propeller V = 14 m/s

N 6000
N 8000



56 

 

   
(a) (b) (c) 

   
(d) (e) (f) 

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

5

6

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.225
J = 0.3
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

5

6

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.375
J = 0.5
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

5

6

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.525
J = 0.7
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-3

-2

-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.225
J = 0.3
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-3

-2

-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.375
J = 0.5
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-3

-2

-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-on (Tractor), AR=1, D=0.2

J = 0.525
J = 0.7
Wing



57 

 

   
(e) (f) (g) 

 

รูปท่ี 48 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกติดใบพดัดา้นหนา้ท่ีความเร็ว 6 10 14 เมตร/วินาที เม่ือปรับมุมปะทะ 0-90˚ โดย (a)-(c) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรง

ยก, (d)-(f) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้น, (e)-(g) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนตท่ี์ 30% ของความยาวเสน้ชยา 

 

หมายเหตุ  ในแต่ละกราฟจะมีความเร็วเดียวกนัโดยทางซา้ย กลาง และขวา มีความเร็วจาก 6 10 และ 14 เมตร/วินาที ตามลาํดบั 
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รูปท่ี 49 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกแยกใบพดัดา้นหนา้ท่ีความเร็ว 6 10 14 เมตร/วินาที เม่ือปรับมุมปะทะ 0-90˚ โดย (a)-(c) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิ

แรงยก, (d)-(f) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้น, (e)-(g) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนตท่ี์ 30% ของความยาวเสน้ชยา 
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(a) (b) (c) 

   
(d) (e) (f) 
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(e) (f) (g) 

 

รูปท่ี 50 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกติดใบพดัดา้นหลงัท่ีความเร็ว 6 10 14 เมตร/วินาที เม่ือปรับมุมปะทะ 0-90˚ โดย (a)-(c) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรง

ยก, (d)-(f) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้น, (e)-(g) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนตท่ี์ 30% ของความยาวเสน้ชยา 

 

หมายเหตุ  ในแต่ละกราฟจะมีความเร็วเดียวกนัโดยทางซา้ย กลาง และขวา มีความเร็วจาก 6 10 และ 14 เมตร/วินาที ตามลาํดบั 
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-20 0 20 40 60 80 100
-0.5

0

0.5

1

1.5

2

2.5

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.225
J = 0.3
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-0.5

0

0.5

1

1.5

2

2.5

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.375
J = 0.5
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-0.5

0

0.5

1

1.5

2

2.5

AOA, α (°)

C
L

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.525
J = 0.7
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.225
J = 0.3
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.375
J = 0.5
Wing

-20 0 20 40 60 80 100
-1

0

1

2

3

4

AOA, α (°)

C
D

 

 
Wing prop-wash effect (Pusher), AR=1, D=0.2

J = 0.525
J = 0.7
Wing



63 

 

   
(e) (f) (g) 

 

รูปท่ี 51 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกแยกใบพดัดา้นหลงัท่ีความเร็ว 6 10 14 เมตร/วินาที เม่ือปรับมุมปะทะ 0-90˚ โดย (a)-(c) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิ

แรงยก, (d)-(f) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิแรงตา้น, (e)-(g) แสดงค่าสมัประสิทธ์ิโมเมนตท่ี์ 30% ของความยาวเสน้ชยา 

 

หมายเหตุ  ในแต่ละกราฟจะมีความเร็วเดียวกนัโดยทางซา้ย กลาง และขวา มีความเร็วจาก 6 10 และ 14 เมตร/วินาที ตามลาํดบั 
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4.7. ปีกและผลกระทบจากใบพดัของ Tractor (Wing and Propeller Wash Effect of Tractor) 

 ในรูป 5 2(a)-(b) จากการศึกษาผลกระทบของ Prop-wash ท่ีมีต่อค่าสมัประสิทธ์ิแรงยก 

พบวา่อิทธิพลของใบพดัหรือ  Prop-wash นั้นมีต่อค่า CLอยา่งมากในช่วงหลงัมุม Stall ของปีกจะ

เห็นวา่ในช่วง 0-20 องศา ค่า CL prop-off  มีค่าเท่ากบั CLwing + ∆CL propนัน่หมายความวา่ใบพดัไม่ไดมี้

ส่วนช่วยใหปี้กมีแรงยกพี่เพิ่มข้ึน พิจารณาเสน้ของ Prop wash หลงัจากมุมปะทะสูงข้ึนจะเห็นไดว้า่

มุม Stall ถูกเล่ือนออกไปจาก 25˚ ไปเป็น 50◦เม่ือ J=0.375 และ จาก 25˚ ไปเป็น 40◦ เม่ือ J=0.5 อีก

ทั้งค่าแรงยกยงัสูงข้ึนเป็นเท่าตวั และหลงัจากมุม Stall ค่า CLจึงค่อยๆลดลง  

 เม่ือนาํผลค่าแรงท่ีเกิดข้ึนจากใบพดัเขา้มารวมกบั Prop-wash จะไดเ้สน้ของ CL total ซ่ึง

เป็นไปตามสมการ 

 

 propLwingwingLpropLpropLwingLtoatal CCCCC →→ ∆+∆++=   

 

 นอกจากน้ีผลของ  Max CLจะเพิ่มข้ึนเม่ือ J ลดลง เน่ืองจากความเร็วรอบของใบพดัสูงข้ึน 

ผลของการศึกษาน้ียงัยนืยนัวา่ Boundary layer นั้นเปล่ียนไปโดยอิทธิพลของใบพดัช่วยดึงอากาศ

ใหไ้หลกลบัมาชิดผวิปีกมาข้ึนโดยเฉพาะเม่ือจาํนวนรอบการหมุนของใบพดัสูงข้ึน 

 เม่ือพิจารณาผลอิทธิพลของอากาศพลงัใบพดัท่ีเขา้ไปช่วยเพิ่มค่า CL ใหก้บัปีก ส่วนอิทธิ

ของปีกท่ีมีต่อใบพดันั้นนอ้ยมากๆ ซ่ึงไดท้าํการทดลองและพิสูจน์ออกมาเช่นกนั  สาํหรับค่า CDก็

เช่นกนัท่ีวา่ อิทธิพลของลมใบพดั (Prop-wash) ไม่ไดท้าํใหปี้กมีแรงตา้นท่ีเปล่ียนไป ในช่วง 0˚-25˚ 

และเม่ือเพื่อมุมปะทะมากข้ึนแรงตา้นกเ็พิ่มมากข้ึนและมากกวา่ปีกปกติเน่ืองจากปีกไดรั้บความเร็ว

ลมท่ีเพิ่มมากข้ึนจากใบพดั และเม่ือคิดแรงท่ีเกิดข้ึนจากใบพดัเขา้ไปแรงตา้นกจ็ะเป็นลบ เน่ืองจาก

ทิศตรงขา้มกบัแรงฉุด จะเห็นวา่ในช่วงมุมปะทะตํ่าๆ ใบพดัสามารถเอาชนะแรงตา้นท่ีเกิดข้ึนจาก

ปีกได ้และเม่ือมุมปะทะสูงข้ึนปีกกเ็ร่ิมมีแรงตา้นมากข้ึนจนแรงฉุดท่ีเกิดข้ึนนั้นไม่เพียงพอ และแรง

ตา้นท่ีเกิดข้ึนทั้งหมดสมารถสรุปไดด้งัสมาการ 

 

 propXwingwingDpropXpropDwingXtoatal CCCCC →→ ∆+∆++=   

  

 โดยสรุปอิทธิพลของอากาศใบพดัท่ีมีต่อแรงตา้นปีกและปีกต่อใบพดัดงั ผดิพลาด! ไม่พบ

แหล่งการอา้งอิง (c)-(d)โดยอิทธิพลของอากาศหลงัใบพดัในช่วง 0-25˚ เป็นช่วงก่อน Stall ของปีก 

พบวา่มีค่า CD เป็นศูนย ์คือใบพดัไม่สามารถเปล่ียนแปลงค่า CDของปีกได ้และเม่ือมุมปะทะเพิ่ม
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อิทธิพลของอากาศหลงัใบพดักเ็ร่ิมมีผล และหลงัจากมุม Stall ของปีกติดใบพดัค่า CD กเ็ร่ิมลดลง 

เน่ืองจากปีก Stall แลว้ ส่วนอิทธิพลของปีกท่ีมีต่อใบพดัยงัคงมีค่านอ้ยมาก 

 

 

  

(a) (b) 

  

(c) (d) 

รูปท่ี 52 สมัประสิทธ์ิแรงยก Tractor 
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(a) (b) 

  

(c) (d) 

รูปท่ี 53 สมัประสิทธ์ิแรงตา้น Tractor 

  

 ปีกท่ีไดรั้บอิทธิพลจากอากาศหลงัใบพดัพบวา่ไม่ไดมี้ค่า CMท่ีเปล่ียนแปลงไปเลยถึงแมว้า่

ปีกจะมีความเร็วลมไหลผา่นมากข้ึนแต่ผลท่ีไดก้ล่าวมาแลว้ขา้งตน้พบวา่ความเร็วลมไม่ไดมี้ผลต่อ

ความไหวในการสร้างโมเมนตข์องปีก จึงไดผ้ลดงัรูป 54  (a)-(b) และเน่ืองมากจากบพดัสร้าง

โมเมนตน์อ้ยมากจึงเห็นวา่ CMpropเขา้ใกลศู้นย ์อยา่งไรกต็ามโมเมนตท่ี์เกิดข้ึนทั้งหมดสามารถ

อธิบายดว้ยสมการ 

 

 propMwingwingMpropMpropMwingMtotal CCCCC →→ ∆+∆++=   
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ในรูป 54 (c)-(d) ยงัแสดงใหเ้ห็นวา่ปีกไดรั้บอิทธิพลจากอากาศหลงัใบพดัในการสร้างโมเมนตน์อ้ย

มาก และขณะเดียวกนัปีกกมี็อิทธิพลต่อใบพดันอ้ยเช่นกนั 

 

 

  

(a) (b) 

  
(c) (d) 

รูปท่ี 54 สมัประสิทธ์ิโมเมนต ์Tractor 

4.8. ปีกและและกระทบจากใบพดัของPusher (Wing and Propeller Wash Effect of Pusher) 

 ในกรณีของ Pusher เม่ือปีกไดรั้บอิทธิจากอากาศหนา้ใบพดัของใบพดัแลว้ กมี็ความ

เปล่ียนแปลงไปเป็นลกัษณะเดียวกนักบัของ Tractor คือ ท่ีมุมปะทะตํ่าๆ (0-20◦) อากาศท่ีไหลผา่น

ปีกจากอิทธิพลของใบพดันั้นไม่มีผลกบัการเปล่ียนแปลงของแรงยก และแรงตา้น มุม Stall กไ็ดถู้ก

เล่ือนออกไปเป็นตน้ ดงัรูป 55 (a)-(b) อีกทั้งยงัไดข้อ้สงัเกตเช่นเดียวกนัคืออากาศดา้นหนา้ของ
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ใบพดัไดส่้งผลต่อการเปล่ียนแปลงค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกไปในทิศทางเดียวกนักบั Tractor 

และอิทธิพลของปีกท่ีมีต่อใบพดักน็อ้ยเช่นกนัดงัรูป 55 (c)-(d) และรูป 56(c)-(d) 

 สาํหรับโมเมนตน์ั้นมีขอ้แตกต่างพบวา่อากาศจากดา้นหนา้ใบพดัส่งเสริมใหปี้กสร้าง

โมเมนตไ์ดม้ากข้ึนโดยตั้งแต่ 25˚ องศาข้ึนไป สาเหตุเน่ืองมาจากใบพดัอยูด่า้นหลงัปีก หรือแมแ้ต่

การติดใบพดัเขา้กบัปีกกพ็บวา่ มี CM มากกวา่ปีกปกติ เพราะแรงฉุดถูกยา้ยไปดนัมาจากทาง

ดา้นหลงัของปีกดงัในรูป 57 (a)-(b) และอิทธิพลของใบพดัท่ีมีต่อปีกและปีกต่อใบพดักถู็กแสดงดงั

รูป 57 (c)-(d) เช่นเดิมท่ีปีกมีผลกบัใบพดันอ้ยมาก 
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รูปท่ี 55 สมัประสิทธ์ิแรงยก Pusher 
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(a) (b) 

  
(c) (d) 

รูปท่ี 56 สมัประสิทธ์ิแรงตา้นPusher 
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4.9. การทาํนายมุมร่วงหล่นของปีกติดใบพดั 

 การนาํนายมุมปะทะใหม่ท่ีเกิดข้ึนของปีกท่ีไดรั้บอิทธิพลมาจากใบพดัอาศยัแนวคิดของ 

McCorMick (1999) ซ่ึงมุมปะทะใหม่ท่ีปีกเจอเทียบกบัมุมปะทะของเคร่ืองบินดงัแสดงใหเ้ห็นใน

รูป 58 (a)โดยใชไ้ดท้ั้งกบั Tractor และ Pusher สาํหรับอตัราส่วนความเร็วลมดา้นหลงัใบพดัส่วน

ดว้ยความเร็วลมของเคร่ืองบินท่ีมุมปะทะต่างๆ แสดงดงัรูป 58 (b) ซ่ึงเป็นความเร็วลมใหม่ท่ีปีกเห็น

ของในกรณี Tractor ซ่ึงพบวา่มีค่าคงทีตลอดทุกมุมปะทะ และลดลงเม่ือ J เพิ่มข้ึนเน่ืองมาจาก

จาํนวนรอบของใบพดัลดลง  

 

 

  
(a) (b) 

  
(c) (d) 

รูปท่ี 57 สมัประสิทธ์ิโมเมนต ์Pusher 
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(a) (b) 

รูปท่ี 58 (a) มุมปะทะท่ีปีกเห็นเทียบกบัมุมปะทะของเคร่ืองบิน (b) อตัราส่วนความเร็วลมหลงัใบพดั

ต่อความเร็วเคร่ืองบินท่ีมุมปะทะต่างๆ 

 

4.10. ผลการทาํนายค่าอากาศพลศาสตร์ 

 จากการทาํนายค่าอากาศพลศาสตร์อาศยัหลกัของ McCormick (1999) จะไดด้งัรูป 59 โดย

อาศยัขอ้มูลจากการคาํนวณความเร็วและมุมปะทะท่ีเปล่ียนไปเม่ือปีกเคร่ืองบินไดรั้บผลกระทบจาก

ใบพดั (Prop-wash) เม่ือทราบความเร็วและมุมปะทะใหม่ของปีกจึงไปหาค่าอากาศพลศาสตร์ของ

ปีกใหม่ซ่ึงค่าท่ีไดใ้หม่น้ีเป็นค่าของตวัแปร )( wingXpropwing CC →⊗⊗ ∆+ และค่าอากาศพลศาสตร์ของ

ใบพดั )( propC⊗ กห็าไดจ้ากขอ้มูลในการทดลองของใบพดัอยา่งเดียวโดยใชมุ้มปะทะของเคร่ืองบิน

ในขณะนั้นจริงๆ จากนั้นนาํผลท่ีไดท้ั้งหมดกลบัมาแทนค่าลงในสมการสมมุติฐาน โดยไม่สนใจ

พจน์ของ )( propXwingC →∆ เน่ืองจากไดรั้บการพิสูจน์แลว้วา่มีค่านอ้ยมาก 

 

 propLwingwingLpropLpropLwingLtoatal CCCCC →→ ∆+∆++=   

 

 จะเห็นวา่ท่ีมุมปะทะ 0˚-3 0˚ ค่า CLและ CDของการทาํนายมีความใกลเ้คียงกบัการทดลอง แต่

ไม่สาํหรับท่ีมุปะทะสูงข้ึน อยา่งไรกต็ามจะสามารถหาความแม่นยาํท่ีมุมปะทะ 3 0˚-90◦ ไดจ้ากการ

เทียบ CL/CDท่ีมุมปะทะดงัรูป 59 (d) สาํหรับการทาํนายโมเมนตค่์อนขา้งมีความแม่นยาํทุกๆ มุม

ปะทะดงัรูป 59 (c) 
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(a) (b) 

  
(c) (d) 

รูปท่ี 59 เปรียบเทียบผลการทดลองกบัผลจากการคาํนวณ 

4.11. Tractor กบัPusher 

 จากการเปรียบเทียบปีกแยกใบพดัอยูห่นา้ (Tractor) และหลงั (Pusher) เม่ือใบพดัหมุนดว้ย

อตัราเร็ว 5000 รอบ/นาที ความเร็วลม 6 เมตร/วินาที หรือ  J=0.3 ดงัรูป 60 การวางปีกไวข้า้งหนา้จะ

ทาํใหค่้า  CLของปีกนั้นมีมากกวา่กรณีวางไวด้า้นหลงั ในทุกๆมุมปะทะ แต่ขณะเดียวกนั CDของ 

Pusher กลบันอ้ยกวา่ ดงัในรูป (a) และ (b) ทั้งน้ีตั้งขอ้สนันิฐานวา่ การท่ีติดตั้งใบพดัไวด้า้นหนา้นั้น

ปีกจะมีความเร็วไหลผา่นท่ีมากกวา่ ทาํใหอ้ากาศท่ีไหลแนบชิดผวิบนของปีกเม่ือเปิดมุมปะทะได้

ดีกวา่ และเพื่อเป็นการเปรียบเทียบหากรณีท่ีดีท่ีสุดจึงทาํการเทียบ CL /CDในรูป 60 (d) พบวา่ 

Tractor จะใหคุ้ณสมบติัของค่าอากาศพลศาสตร์ดีกวา่ในทุกๆ มุมปะทะ เม่ืออิทธิพลของปีกมีต่อ

ใบพดั (Wing-wash effect) มีค่านอ้ยมาก  
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 สาํหรับกรณีของโมเมนตใ์นรูป 60 (c) ของทั้งสองกรณีไม่ค่อยมีความแตกต่างกนัมากนกั

และจะเป็นอยา่งน้ีสาํหรับการติดปีกเขา้กบัใบพดัเลยหากใบพดัมีค่าแรงตามแนวรัศมีนอ้ยมากๆ 

 

  
(a) (b) 

  
(c) (d) 

รูปท่ี 60 เปรียบเทียบค่าอากาศพลศาสตร์ระหวา่ง Tractor กบั Pusher เม่ือใบพดัแยกจากปีก 
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5 ผลการคาํนวณเชิงตัวเลข 

5.1. การกาํหนดสภาวะให้กบัใบพดั 

 

 ผลการศึกษาจะทาํการเปรียบเทียบผลของการไหลของอากาศผา่นปีกเม่ือมีใบพดัและ

ไม่มีใบพดั ดงัท่ีไดก้ล่าวมาแลว้ในขั้นตอนของกระบวนการวา่ใบพดัจะถูกทาํใหง่้ายต่อ

การศึกษาโดยมองวา่เป็นแผน่วงกลมท่ีขนาดเท่ากบัรัศมีของใบพดั ซ่ึงจะมีการกาํหนดสภาวะ

ของใบพดัลงได ้โดยจะมี 2 วิธีการดว้ยกนัคือ  Actuator Disk (AD) และ Actuator Volume 

(AV) โดยสภาวะของ AD ไดก้าํหนดแรงขบัดนัไวค้งท่ีเท่ากบั 1.29 N หรือความดนัหนา้และ

หลงั Disk เท่ากบั 41.08 Pa และ AV ไดก้าํหนดสภาวะความเร็วในแกนต่างๆท่ีออกจากใบพดั

โดยวิธีคาํนวณมาจากแนวคิดของ Rosen (2008) ท่ีทาํนายความเร็วลมดา้นหลงัใบพดัโดยนาํมา

ประยกุตใ์ชก้บัใบพดัของ Graupner 8”x6” ดงัแสดงในรูปท่ี 61 

 

รูปท่ี 61 Velocity profile ทั้ง 3 ของใบพดัGraupner 8”x6” ท่ีความเร็วลม 6 เมตร/วินาที และ  5000 

RPM(a) รูปร่างของใบพดัท่ี 75 % ของความยาวรัศมีมีรูปร่างหนา้ตดัคลา้ยกบั NACA 4412 (b) 

ความเร็วตามแนวแกน (c) ความเร็วท่ีแนวรัศมี (d) ความเร็วในระนาบการหมุน  
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5.2. Actuator Disk และ Actuator Volume 

  

 ซ่ึงผลท่ีไดอ้อกมาจะแตกต่างกนัดงัในรูป 62 โดยการจาํลองการใบพดัดว้ยวิธี AV จะใหผ้ลท่ี

ใกลเ้คียงกบัความเป็นจริงมากกวา่ AD เพราะมีการพิจารณาความเร็วของใบพดัท่ีมีการหมุนวนดว้ย 

ในขณะท่ี AD จะมีอากาศท่ีมีความเร็วมากข้ึนไหลออกมาจากแผน่  Disk เท่านั้น และไหลเป็นไปใน

แนวระดบั 

 

 

 

รูปท่ี 62 Path line ของอากาศท่ีไหลผา่น (a) AD (b) AV 

5.3. การวเิคราะห์ผลกระทบของปีกต่อใบพดั (Wing Wash Effect to Propeller) 

  ตามการทดลองท่ีคน้พ บวา่ปีกจะส่งผลกระทบกลบัมาสู่ใบพดัเม่ือมีการติดตั้งใบพดัอยู่

ขา้งหนา้ปีก (Leading Edge) โดยไดท้าํการเปรียบเทียบ Actuator Disk กรณีท่ีไม่มีปีกและไม่มีปีก

ขา้งหลงั โดยมีมุมปะทะ 0, 60   สาํหรับกรณีท่ีมีปีก โดยเปรียบเทียบความเร็วทั้ง 3 แนวแกน คือ

(Axial Velocity) ดงัรูปในตารางท่ี 3 ความเร็วในแนวรัศมี (Radial Velocity) ดงัรูปในตารางท่ี 4  

 

 

 

 

  
  

(a) (b) 
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ตาราง 3 การเปรียบเทียบความเร็วในแนวแกนของ AV (Axial Velocity) กรณี a) ไม่มีปีก  b) มีปีกขา้ง

หลงัโดยมีมุมปะทะ 0◦ และ c) มีปีกขา้งหลงัโดยมีมุมปะทะ 60◦ 

โมเดล คาํอธิบาย 

 

ความเร็วในแนวแกนของใบพดัมีค่าคงท่ี

ตลอดแนวองศาของการหมุนของใบพดั โดย

แต่ละตาํแหน่งของรัศมีของใบพดั มีค่า

แตกต่างกนัออกไป โดยค่ามากท่ีสุดคือ 9 

เมตร/วินาทีตาม Condition ท่ีกาํหนด 

(a)  Isolated Propeller J=0.36, D=0.2, α=0˚  

 

เม่ือมีปีกอยูข่า้งหลงัภาพแสดงใหเ้ห็นวา่ปีกมี

ผลกระทบกนัใบพดัอยา่งชดัเจน สงัเกตวา่ 

พื้นท่ีท่ีมีความเร็วสูงสุด 9 เมตร/วินาทีนั้น

ลดลงและตรงใจกลางของใบพดัมีค่าเป็นศูนย ์

เน่ืองจากใกลก้บั Leading Edge ของใบพดั 

ทาํใหมี้อากาศจาํนวนหน่ึงไหลยอ้นกลบัมา

ดว้ย 

(b)  Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, α=0˚  

 

เม่ือโมเดลเปิดมุมปะทะ 60องศา จะมี 

ผลกระทบต่อความเร็วแนวแกนจะไม่คงท่ี

ตลอดพื้นท่ีของใบพดั และพื้นท่ีดา้นบนของ

ใบพดั จะมีพื้นท่ีท่ีมีความเร็วมากเพื่มข้ึน และ

 มากสุดเน่ืองจากการเปิดมุมปะทะของโมเดล

จึงมีความเร็วในแกน –X เกิดข้ึนดว้ย 

(c)  Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, 

α=60˚ 
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ตาราง 4 การเปรียบเทียบความเร็วในแนวรัศมีของ AV (Radial Velocity) กรณี a) ไม่มีปีก  b) มีปีกขา้ง

หลงัโดยมีมุมปะทะ 0◦ และ c) มีปีกขา้งหลงัโดยมีมุมปะทะ 60◦ 

โมเดล คาํอธิบาย 

 

ความเร็วอากาศในเนวรัศมี มีการกระจายตวั

ของความเร็วอากาศตลอดความยาวใบพดั 

และคงท่ีตามองศาของการหมุน (Azimuth 

Angle) 

(a)  Isolated Propeller J=0.36, D=0.2, α=0˚  

 

เม่ือมีตวัปีกมาอยูข่า้งหลงัใบพดั ไม่พบวา่ปีก

จะมีผลกระทบต่อ ความเร็วในนวรัศมีของ

ใบพดัแต่อยา่งใด 

(b)  Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, α=0˚  

 

การเพิ่มมุมปะทะใบพดัเคร่ืองบิน ทาํให้

ความเร็วของอากาศตามแนวรัศมีของใบพดั 

มีการเปล่ียนแปลงไปเพียวเลก็นอ้ย ในช่วง

ล่างของ Actuator Disk เน่ืองจากเปิดมุม

ปะทะ 

(c)  Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, 

α=60˚ 
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 สาํหรับกระอากาศท่ีสร้างข้ึนโดยใบพดัตั้งฉากกบัทิศทางการหมุนนั้น พบวา่ไม่มีอิทธิของปีก

เขา้มาเก่ียวขอ้งรวมถึงการเพิ่มมุมปะทะใหก้บัเคร่ืองบิน กไ็ม่มีความเปล่ียนแปลงของความเร็วใน

แนวน้ีแต่อยา่งใด ดงัรูป 63  

 

  

a) Isolated Propeller J=0.36, D=0.2, α=0˚ b) Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, α=0˚ 

 

c) Wing-wash Effect J=0.36, D=0.2, α=60˚ 

 

รูปท่ี 63 การเปรียบเทียบความเร็วในแนวตั้งฉากของ AV (Tangential Velocity)กรณีa) ไม่มีปีก  b) มี

ปีกขา้งหลงัโดยมีมุมปะทะ 0◦ และ c) มีปีกขา้งหลงัโดยมีมุมปะทะ 60◦ 

5.4. การวเิคราะห์Pressure-jump (Analysis of Pressure-jump) 

 ในการศึกษาตอ้งทาํการ Validation ใบพดัดว้ยโดยเช็คผลต่างความดนัท่ีเกิดข้ึนหนา้และหลงั

ใบพดั (ΔP) ผลของ การกระจายตวัของความดนั (Pressure Distribution) แสดงดงัรูป 64 พบวา่ดา้น

หลงัจากมีความดนัสถิตยม์ากกวา่ดนัหนา้ซ่ึงตรงกบัหลกัการสร้างแรงฉุดของใบพดั และเม่ือทาํการ 
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Intrigrate ความดนัท่ีเกิดข้ึนแลว้แปลงเป็นแรงฉุด (ΔP x Area)จะไดแ้รงฉุด 1.014N ซ่ึงใกลเ้คียงกบั

ผลการทดสอบทางอุโมงคล์ม 

 

  

รูปท่ี 64 Isolated Propeller J=0.36, D=0.2, α=0˚ 

 

5.5. การวเิคราะห์ผลกระทบของใบพดัต่อปีก (Propeller Wash Effect to Wing) 

5.5.1. การกระจายตัวของความดันบนพืน้ทีปี่ก (Pressure Distribution on Wing Surface) 

 ในรูป 65 แสดงการกระจายตวัของความดนัของปีก ณ ตาํแหน่ง 50 % ของความยาวตามแนว

ปีก (0.5b) เน่ืองจากปีกเป็น Symmetry Airfoil ดงันั้นความดนัท่ีเกิดข้ึนทั้งบนและล่างจึงเท่ากนัดงั

ในรูป 65(a) และเม่ือมีอิทธิพลของใบพดัเขา้มาเก่ียวขอ้ง ในรูป (c) โดยความดนั นั้นไม่เปล่ียนแปลง

ไปจากกรณีท่ีไม่มีใบพดั จึงเป็นสาเหตุท่ีปีกสร้างแรงยกไดเ้ท่าเดิม เม่ือปีกเปิดมุมปะทะมากข้ึนแรง

เพิ่มข้ึนเน่ืองมาจากผลต่างของความดนัดงัรูป 65 (b) เม่ือปีกไดผ้ลจาก Slipstream ของใบพดัในรูป

65(d) ทาํใหค้วามดนัของพื้นท่ีปีกบนและปีกล่างต่างกนัเยอะมากข้ึนเม่ือเทียบกบัไม่มีผลจาก 

Slipstream ซ่ึงส่งผลใหแ้รงยกของปีกเพิ่มข้ึนตามท่ีไดรั้บค่ามากจากการทดลอง 
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รูปท่ี 65 สมัประสิทธ์ความดนัของปีกเม่ือมีผลกระทบจากใบพดั ท่ีมุมปะทะ 0 ˚  และ 60˚  

 

5.5.2. ลกัษณะการเคลือ่นตวัของความเร็วอากาศบนปีก (Magnitude Velocity on Wing 

Surface) 

 ขนาดของความเร็วบนปีกกเ็ช่นกนัเน่ืองจากเป็นแพนอากาศแบบสมมาตรจึงมีความเร็วไหล

ผา่นพื้นผวิบนและล่างท่ีเท่ากนัดงัรูป 66  (a) และเม่ือเปิดมุมปะทะไป  องศา 60 พบการไหลแบบ

ป่ันป่วนอยา่งรุนแรงและจุดแยกไหลของอากาศ (Separation Point) เกิดข้ึนตั้งแต่ชายหนา้แพน

อากาศ (Leading Edge) ดงัผดิพลาด! ไม่พบแหล่งการอา้งอิง (b) และเม่ือมีผลของ Slipstream จาก

  

a) Isolated Wing V=6 m/s, α=0˚ b) Isolated Wing V=6 m/s, α=60˚ 

  

c) Wing Prop-on J=0.36, D=0.2, α=0˚ d) Wing Prop-on J=0.36, D=0.2, α=60˚ 
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ใบพดั ดงัรูป 66(c) เขา้มามีอิทธิพลทาํใหค้วามเร็วท่ีไหลผา่นปีกมีค่ามากข้ึนจนถึง 12 เมตรต่อวินาที

  

 ในรูป 66  (d) เม่ือเทียบกบัก่อนหนา้ท่ียงัไม่มีใบพดั จะเห็นวา่จุด Separation นั้นมีถูกเล่ือน

ออกไป และความเร็วท่ีไหลผา่นปีกมีความมากข้ึน ซ่ึงพิสูจน์ไดว้า่ใบพดัจะช่วยพฒันาลกัษณะการ

ไหลของอากาศรอบๆ ปีกใหดี้ข้ึนซ่ึงเพิ่มประสิทธิภาพทางอากาศพลศาสตร์ และการน้ีทาํใหปี้กท่ี

ตอ้ง Stall ยงัคงบินอยูไ่ด ้มุมปะทะท่ีทาํให ้Stall กถู็กเล่ือนออกไป นัน่เป็นเพราะปีกไดเ้จอมุมปะทะ

และความเร็วใหม่จาก Slipstream ของใบพดั 

 

  

a) Isolated Wing V=6 m/s, α=0˚ b) Isolated Wing V=6 m/s, α=60˚ 

  

c) Wing Prop-on J=0.36, D=0.2, α=0˚ d) Wing Prop-on J=0.36, D=0.2, α=60˚ 

รูปท่ี 66 ความเร็วของอากาศไหลผา่นปีกเม่ือมีผลกระทบจากใบพดั ท่ีมุมปะทะ 0˚ และ 60˚ 
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5.6. กระแสอากาศทีป่ลายปีก(Wing-tip vortex) 

 สาํหรับปีกท่ีมีอตัราส่วนสนทรรศน์ตํ่า (Low-aspect-ratio wing) แรงยกท่ีเกิดข้ึนสามารถ

แบ่งเป็นสองส่วนคือ 2 D ท่ีมีความสมัพนัธ์ของแรงยกกบัมุมปะทะเป็นเสน้ตรงซ่ึงข้ึนอยูก่บัแต่ละ

แพนอากาศ และส่วนท่ีเป็น 3D ซ่ึงความสมัพนัธ์ดงักล่าวไม่เป็นเสน้ตรงเน่ืองมาจากกระแสไหลวน

ท่ีปลายปีก หรือ Wing-tip vortex ซ่ึงในรูป 67 แสดงรูปร่างหนา้ตาของกระแสไหลวนท่ีเกิดข้ึนบน

ปีกท่ีมีใบพดัท่ีมุมปะทะ 0˚ 30˚ และ 60˚กระแสไหลวนเกิดจากปลายปีกโดยจะปรากฏข้ึนเป็นขนาด

ใหญ่บนผวิปีกดา้นบน ความเขม้ (Strength) และขนาดของกระไหลวนจะเพิ่มข้ึนตามมุมปะทะ

ท่ีมากข้ึน ซ่ึงสามารถมองเป็นพลงังานพิเศษท่ีจะไปรวมกบัอากาศรอบๆ ปีก ทาํใหอ้ากาศเกิดการ

แยกไหล (Separation) ชา้ลงไปอนัซ่ึงเป็นสาเหตุท่ีวา่ทาํไมปีกท่ีมีอตัราส่วนสนทรรศน์ตํ่าจึงมีมุม

ร่วง (Stall) ท่ีมากกวา่ปีกทัว่ๆไปนอกจากนน้ีเม่ือนาํผลการจาํลองการไหลไปเทียบกบัการทดลอง 

ในรูป 68 พบวา่การจาํลองการไหลกมี็ประสิทธิภาพในการจาํลองการไหลเช่นเดียวกบัการทดลอง

จริง 

 

  
(a) (b) 

 
(c) 

รูปท่ี 67 กระแสไหลวนของอากาศจากปลายปีก (Wing-tip vortex) เม่ือใบพดั คือ AV ท่ีมุมทะ 0˚ 30˚ 

และ 60˚ 
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(a) (b) 

รูปท่ี 68 แสดง Wing-tip vortex เทียบกบัการทดลอง a) จากการทดลองโดย Josef (1992), b) ผลจาก 

FLUENT 

5.7. โครงสร้างของอากาศเม่ือเปิดใบพดั (Flow Structure for the Prop-on) 

 การแสดงผลของความเร็วของอากาศโดยรวม (Magnitude Velocity) ไม่วา่จะเป็นตามใน

แนวแกนและแนวตดัขวาง (Cross Flow) โดยทาํการเปรียบเทียบลกัษณะของอากาศท่ีไหลผา่นปีก 

ณ ตาํแหน่ง 0.25c และ0.5c ท่ีมุมปะทะ 0˚  และ 60˚  ในกรณีท่ีมีอิทธิจากใบพดั ในรูป 69 a) จะเห็นวา่

บริเวณตรงกลางมีลกัษณะเสน้แบ่งสีของ Contour ท่ีปูดและเบไ้ปทางขวา แสดงถึงการหมุนควง

ของกระแสอากาศ (Swirl) หลงัใบพดัซ่ึงมีทิศทางตามเขม็นาฬิกา ซ่ึงกล่าวไวก่้อนหนา้ โดยวงถดั

ออกมาเป็นความเร็วเร่ิมสูงข้ึนเน่ืองจากเป็นระยะท่ีออกแบบใหใ้บพดัสร้างประสิทธิภาพใหสู้งสุด

(~0.5r/R) และค่อยๆลดลงใบชั้นถดัๆมา ทั้งน้ียงัพบวา่ กระท่ีไหลผา่นปีกจะมีสองส่วนคือส่วนท่ี

ไดรั้บอิทธิอยา่งมาจากใบพดัและไดรั้บนอ้ยหรือไม่ไดเ้ลย โดยจะเห็นวา่ปีกส่วนท่ีอยูห่ลงัใบพดัจะมี

ความเร็วท่ีเพิ่มข้ึนเน่ืองจาก Induce Velocity และส่วนท่ีอยูน่อกขอบเขตรัศมีของใบพดักลบัมี

ความเร็วเท่ากบัความเร็วของเคร่ืองบินหรือความเร็วท่ีกาํหนดใหอ้ากาศไหลผา่น (Velocity Inlet) 

และเม่ือติดตามผลต่อไปในระยะ 0.5c ดงัรูป 69 b) ซ่ึงไปพบความเปล่ียนแปลงท่ีไม่มากนกัจาก

ระยะก่อนหนา้ เน่ืองมาจากใบพดัค่อนขา้งมีกาํลงัสูงและปีกเป็น Symmetry Airfoil ไม่มีมุมปะทะ 

การไหลของอากาศจึงไม่เปล่ียนแปลง เม่ือมีการใหมุ้มปะทะกบัเคร่ืองบิน ในรูป 69  c) ในระยะ 

0.25c พบการเปล่ียนแปลงขา้งขา้งสูงสาํหรับอากาศท่ีไหลผา่นพื้นผวิ Upper และ Lower โดยผวิล่าง

มีการไหลท่ีค่อนขา้งเรียบไปกบัผวิ เน่ืองจากอากาศท่ีไหลผา่นชิดผวิของปีกมีความเร็วสูง และ

นอ้ยลงเม่ือห่างไกลจากพื้นผวิ แต่ดา้นบนพบความแปรปรวนของอากาศเน่ืองจากปีกมีมุมปะทะท่ี

สูงทาํใหอ้ากาศไม่สามารถไหลชิดติดไปกบัผวิปีกได ้ทั้งยงัมี Vortex ท่ีขอบขา้งของปีกเขา้มามีอิทธิ

ต่อการไหลผา่นปีกบน โดย Vortex ท่ีเกิดข้ึนมาน้ีเน่ืองมาจากปีกมี Aspect Ratio ท่ีต ํ่าและมีการเปิด

มุมปะทะสูง แต่อยา่งไรกต็ามบริเวณพื้นผวิปีกบนท่ีอยูห่ลงัใบพดัเท่านั้น ยงัไม่ไดรั้บผลของ Vortex 

มากนกั เน่ืองจากใบพดัมีกาํลงัสูงสามารถลาํเล่ียงอากาศท่ีมีความเร็วสูงผา่นไปได ้และเม่ือดูท่ี 0.5c  

ดงัรูป 69 d) Vortex มีขนาดใหญ่ข้ึนและเร่ิมเขา้มามีอิทธิพลกบัปีกท่ีอยูห่ลงัใบพดั และอากาศท่ีไหล

ชิดผวิปีกดา้นล่างกล็ดลง อยา่งไรกต็าม Vortex เป็นสาเหตุของการเกิดแรงตา้นของปีกและแรงยกก็
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ลดลง โดยจะปรากฏอยา่งรุนแรงท่ีมุมปะทะสูงๆ และรูปแบบปีก (Wing Platform) ของ MAV ท่ีมี 

Low AR อยา่งน้ียิง่ตอ้งคาํนึงถึงผลท่ีเกิดข้ึนของ Vortex ท่ีจะตามมาตามหลกัพลศาสตร์ของไหล 

 

  

a) Wing Prop-on (AV) J=0.36, D=0.2, 

α=0˚, C =0.25c 

b) Wing Prop-on (AV) J=0.36, D=0.2, 

α=0˚, C=0.5c 

  

c) Wing Prop-on (AV) J=0.36, 

D=0.2,α=60˚, C=0.25c 

d) Wing Prop-on (AV) J=0.36, 

D=0.2,α=60˚, C=0.5c 

รูปท่ี 69 เปรียบเทียบการความเร็วของอากาศท่ีไหลผา่นปีกเม่ือมองจากมุมดา้นหนา้ของใบพดัท่ีมุม

ปะทะ 0˚ และ 60˚ 
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5.8. ผลของใบพดัการหมุนขึน้และลง (Blade Up and Down Effect) 

 เน่ืองจากใบพดัท่ีวางอยูด่า้นหนา้ของชายหนา้ปีก เม่ือมีการหมุนจะมีส่วนท่ีหมุนข้ึน (Up 

Going Blade) และส่วนท่ีหมุนลง (Down Going Blade) เม่ือมองจากดา้นผวิบนของปีก ซ่ึงในแต่ละ

ขณะจะทาํใหเ้วกเตอร์ลพัธ์ของความเร็วลมนั้นแตกต่างกนัดงัในรูป 70 โดยเม่ือใบพดัหมุนข้ึนจะมี

ความเร็วลมจากใบพดั (wp) พุง่ลงตามใบพดัตามหลงัของ Blade Element Theory ซ่ึงทาํใหเ้วกเตอร์

ความเร็วลมใหม่มาปะทะปีกจากผวิบน และในขณะเดียวกนัใบพดัท่ีหมุนลงจะใหผ้ลตรงกนัขา้ม 

 ผลจากการจาํลองการไหลท่ีพิจารณาใบพดัเป็น AV ซ่ึงพิจารณาความเร็วทั้ง 3 แกนใหผ้ล

เป็นไปตามหลกัการมากกวา่เม่ือเปรียบเทียบกบั AD ดงัรูป 71 แสดงผวิบนของปีก พบวา่พื้นท่ี

ทางขวาจะมีความดนัโดยเฉล่ียนอ้ยกวา่ทางดา้นซา้ยเน่ืองจากเป็นส่วนท่ีใบพดัมีการเคล่ือนท่ีลง และ

นอกจากน้ีผลดงักล่าวยงัสอดคลอ้งกบัทิศทางการหมุนของใบพดัตามท่ีกาํหนดไว ้สาํหรับผวิล่าง

นั้นไดผ้ลท่ีเหมือนกบัผวิบนเน่ืองจากโมเดลเป็นปีกแบบสมมาตรและมีมุปะทะ 0˚ 

 
รูปท่ี 70 ผลกระทบของ Slipstream swirl velocity ท่ีมีต่อการสร้างแรงของปีก ท่ีมุมปะทะ 0˚ 
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 AD AV 

 

  
 (a) (b) 

 

รูปท่ี 71 เปรียบเทียบการขอ้แตกต่างของ `a) AD และ b) AVบนผวิบนของปีก,α= 0˚ 

 

5.9. ลกัษณะการไหลของอากาศบนผวิปีก(Skin Friction Streamline) 

 ลกัษณะการไหลของอากาศโดยรอบๆ ปีกสามารถแสดงดว้ย Skin Friction Streamline และ

สมัประสิทธ์ิความดนัท่ีเกิดข้ึนแสดงดว้ยแถบสีดงัตวัอยา่งในรูป 72 ท่ีมุมปะทะ 20˚ สงัเกตวา่จะมี

โซนท่ีเป็นกระแสไหลวนท่ีปลายปีกเกิดข้ึนทั้งผวิบนและผวิล่าง โดยผวิบนจะเป็นการวนข้ึน  

(Upwash) และผวิล่างจะเป็นการวนลง (Downwash) นอกจากน้ีปีกท่ีไดรั้บอิทธิพลจากใบพดั (Prop-

wash) จะมีขอบเขต Streamline ท่ีแตกต่างออกไปจากปีกปกติทาํใหค้่าสมัประสิทธ์ิความดนัผวิบน

ลดลงและผวิล่างเพิ่มข้ึนดงัแสดงเป็นแถบสี สาํหรับท่ีมุมปะทะอ่ืนๆ กไ็ดท้าํการศึกษาโดย

ปรากฏการณ์ท่ีเกิดข้ึนกบัปีเคร่ืองบินกค็ลา้ยคลึงกบัต่างกนัท่ีปริมาณ เช่น ขนาดของการแสไหลวน 

ขนาดของกระกระจายตวัความดนั หรือผลกระทบจากการหมุนข้ึนและลงของใบพดั เป็นตน้ ดงันั้น

จึงสรุปรูปภาพออกมาเพื่ออธิบายในแต่ละมุมปะทะดงัรูปท่ี 73  
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(a) Upper surface,α=20˚ 

 
(b) Lower surface,α=20˚ 

รูปท่ี 72 Skin Friction Streamline และการกระจายตวัของความดนั,α=20˚ 
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(˚) Side Wing-alone Wing prop-on (AD) Wing prop-on (AV) 
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(˚) Side Wing-alone Wing prop-on (AD) Wing prop-on (AV) 
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(˚) Side Wing-alone Wing prop-on (AD) Wing prop-on (AV) 
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รูปท่ี 73 สรุป Skin Friction Streamline และการกระจายตวัของความดนั,α=0˚-80˚ 
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6 สรุป 

จากการศึกษาปฏิกิริยาหรือผลกระทบท่ีเกิดข้ึนของปีกและใบพดัในแบบ  Tractor และ 

Pusher โดยปีกมีความยาว 30 ซม.อตัราส่วนสนทรรศน์ เท่ากบั  1 (aspect ratio) และขนาดของเสน้

ผา่นศูนยก์ลางของใบพดัเท่ากบั  2/3 ของความยาวปีก (Span) พบวา่ใบพดัเพิ่มไดป้ระสิทธิภาพทาง

อากาศพลศาสตร์ของปีก โดยใบพดัไปปรับเปล่ียนพฤติกรรมของอากาศท่ีไหลผา่นปีก  ซ่ึงเรียกวา่ 

Prop-wash Effect ทาํ ใหปี้กสามารถสร้างแรงยกไดม้ากข้ึน  และมุม Stall ก็ เพิ่มข้ึนเช่นกนัเน่ืองจาก

ใบพดัช่วยใหอ้ากาศบนผวิปีกบนมีพลงังานมากข้ึนมากเพียงพอท่ีจะยืน่การเกิด  Separation ของ

อากาศบนผวิปีกได ้นอกจากน้ีตวัปีกเองกย็งัส่งผลกระทบต่อใบพดัซ่ึงเรียกวา่ Wing-wash Effect ทาํ 

ใหป้ระสิทธิภาพของใบพดันั้นเปล่ียนแปลงไป  โดยใบพดัท่ีติดอยูด่า้นหลงัปีกจะไดรั้บผลดีจาก

อากาศท่ีไหลผา่นปีกมากกวา่ใบพดัท่ีอยูด่า้นหนา้  อยา่งไรกต็ามปริมาณของ Wing-wash Effect น้ี

นอ้ยเม่ือเทียบ Prop-wash Effect จนบางงานวิจยัไดล้ะท้ิงพจน์น้ีไป  แต่จาก การศึกษาพบวา่ค่า

ดงักล่าวมีความสาํคญัไม่สามารถท่ีจะตดัท้ิงไปไดโ้ดยเฉพาะหากใชใ้นการทาํนายค่าอากาศ

พลศาสตร์ของเคร่ืองบินทั้งลาํ  

การทาํนายค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกติดใบพดัแบบ  Tractor และ Pusher ใหผ้ลเป็นได้ 

ใกลเ้คียงกบัผลการทดลองโดยหลกัการและวิธีการตอ้งการเพียงค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกและ

ใบพดัเท่านั้น สาหรับ Tractor สามารถหามุมปะทะและความเร็วท่ีเปล่ียนเปล่ียนไปของปีกโดยใช้

หลกัของ McCorMick (1999) แต่อยา่งไรกต็ามหากตอ้งการผลการทาํนายท่ีแม่นยาํมากข้ึนในแบบ  

ของ Tractor มีความจาํเป็นตอ้งทราบค่าผลกระทบจาก  Wing-wash Effect ท่ีมีต่อใบพดั สาํหรับ 

Pusher มีขอ้จาํกดัท่ีไม่ทราบค่าความเร็วลมดา้นหนา้ใบพดัท่ีแน่นอนและมีผลกบัปีกจึงเสนอ  

แนวทางใหม่โดยคาํนวณค่าอากาศพลศาสตร์ของปีกมาจาก  Polhamus และ Lamar ก่อน และ

จากนั้นนาํไปรวมกบัค่าอากาศพลศาสตร์ของใบพดักจ็ะสามารถทาํนายค่าอากาศพลศาสตร์ของทั้ง

ระบบไดแ้ม่นยาํ  

สาํหรับปีกท่ีมีผลกระทาํจาก  Prop-wash Effect แบบ Tractor และ Pusher ทาํใหค่้า

ประสิทธิภาพทางอากาศพลศาสตร์นัน่เปล่ียนแปลงไปเม่ือเทียบกบัปีกอยา่งเดียว  โดยสรุปค่าท่ี

สาํคญัของการเปล่ียนแปลงดงักล่าวดงัน้ี 

 

1. ค่า Lift Curve Slope (a) ของปีก (Wing) ไม่ข้ึนกบัความเร็วของ Freestream ท่ี

เพิ่มข้ึน แต่ปีกท่ีติดใบพดัทั้งแบบ Tractor และ Pusher นั้นลดลงเม่ือค่า J เพิ่มข้ึน ค่า Lift 

Curve Slope ของ Wing-T สูงกวา่เพราะใบพดัหนา้ปีกช่วยใหอ้ากาศไหลผา่นไดเ้ร็วข้ึนทา
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ใหไ้ดแ้รงยกมากกวา่ปีกปกติ  แต่ Lift Curve Slope ของ Wing-P ไม่แตกต่างห่างจาก ปีก

ปกติมากนกัเพราะใบพดัดา้นหลงัปีกไม่ไดช่้วยใหมี้ความเร็วเพิ่มมากนกัเม่ือเทียบกบั  

Tractor  

2. มุม Stall ของปีกปกติและปีกติดใบพดัแบบ Pusher อยูท่ี่ 45◦ และ 25◦ ตามลาดบั 

โดยปีกปกติไม่ข้ึนกบั Freestream และปีกติดใบพดัแบบ Pusher ไม่ข้ึนกบั J เพราะเหตุผล

ในขอ้ 1. ส่วนของปีกติดใบพดัแบบ Tractor ลดลงตามค่าของ J ท่ีเพิ่มข้ึน  

3. ค่า K ท่ีเหมาะสมท่ีสุดของปีกปกติอยูท่ี่  0.45 ปีกติดใบพดัแบบ Tractor เพิ่มข้ึน

ตามค่า J และปีกติดใบพดัแบบ Pusher เร่ิมคงท่ีเม่ือค่า J=0.375 เป็นตน้ไป โดยสงัเกตวา่ K 

ของ Tractor ตํ่าสุดเน่ืองจากกราฟจะเป็นพาราโบลาเบนออกจากแกน Y  

4. ค่า CD0 ของปีกปกติ 0.078 ซ่ึงไม่ข้ึนกบั Freestream ท่ีเพิ่มข้ึน ส่วนปีกติดใบพดั

แบบ Tractor และ Pusher ใหค่้าลดลงเม่ือ J เพิ่มข้ึน  

5. ค่า CLmax ของปีกปกติคงท่ีเม่ือ  Freestream เพิ่มข้ึน ส่วนปีกติดใบพดัแบบ  

Tractor และ Pusher ลดลงตาม J ท่ีเพิ่มข้ึน โดยปีกท่ีไดรั้บผมจาก Prop-wash จะใหค่้า

เพิ่มข้ึนจากปีกปกติ เพราะความเร็วลมไหลผา่นปีกเพิ่มมากข้ึน  

6. L/D ของปีกปกติจะใหค่้าท่ีสุดสุดเพราะ ปีกติดใบพดัจะมีอากาศไหลผา่นท่ี

ไดรั้บผลจากใบพดัซ่ึงมีความป่ันป่วนสูงทาํใหมี้แรงตา้นเกิดสูงข้ึน  

 

ดว้ยผลสรุปจากค่าสาํคญัทางอากาศพลศาสตร์ทาใหม้องเห็นชดัเจนวา่ปีกติดใบพดัแบบ  

Tractor จะทาใหปี้กไดรั้บประสิทธิภาพทางอากาศพลศาสตร์สูงกวา่แบบ  Pusher โดยจะเห็นวา่มี 

Lift Curve Slope, CLmax และ (L/D)max ท่ีสูงกวา่ และ มีค่า K , CD0 ตํ่ากวา่ แต่อยา่งไรกต็ามมุม Stall 

ของปีกแบบ Tractor ยงัไม่สูงเท่า Pusher อาจเน่ืองมาจากอากาศไหลผา่นแนบชิดผวิปีกไดม้ากกวา่  

และมีความป่ันป่วนท่ีตํ่ากวา่ 

 การคาํนวณทางพลศาสตร์ของไหลเพื่อใชจ้าลองการไหลของอากาศจากผลกระทบของ

ใบพดั โดยใชโ้ปรแกรมคาํนวณ  FLUENT ท่ีมีพื้นฐานของโปรแกรมคือสมการ  Navier Stoke 

Equation โดย RNG ใหผ้ลดีท่ีสุดสามารถมองเห็นพฤติกรรมของอากาศท่ีเปล่ียนแปลงไปได้  

ค่อนขา้งดี นอกจากน้ีในการศึกษาน้ีไดท้าํการจาํลองใบพดัขณะทาํการหมุนอยา่งง่ายท่ีเหมือนกบั  

Actuator Disk (AD) และ Actuator Volume (AV) ซ่ึงใชร้ะยะเวลาในการคาํนวณท่ีเร็วกวา่และ

หลีกเล่ียงการออกแบบกริดท่ีค่อนขา้งซบัซอ้น  โดย AD จะมีการกาํหนดผลต่างของความดนั

ดา้นหนา้และหลงัใบพดัเพื่อใหมี้แรงฉุดเกิดข้ึน  และ AV จะกาํหนดดว้ยความเร็วในแนวแกน  3 
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แกนโดยคาํนวณมาจาก Source Code ของ Rosen and Gur (2008) ทา้ยท่ีสุด AV ใหผ้ลท่ีใกลเ้คียง 

กบัใบพดัจริงมากท่ีสุด ผลของการจาํลองการไหลของอากาศทาํใหเ้ห็นวา่ปีกท่ีไดรั้บผลกระทบจาก

ใบพดัจะมีความเร็วลมไหลผา่นท่ีมากข้ึนและปีกจะมีมุมปะทะท่ีลดลง จึงทาํใหปี้กมีแรงตา้นเพิ่มข้ึน

และมุม Stall ท่ีสูงข้ึนตามลาํดบั นอกจากน้ีดว้ยผลของ Prop-wash Effect ทาํใหช้ั้นชิดผวิของอากาศ

บนผวิปีกบนแนบชิดผวิมากข้ึนจึงทาํใหแ้รงยกและมุม Stall ของปีกติดใบพดัมีค่ามากข้ึน 
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ABSTRACT
An experimental investigation of the interaction of a propeller-wing configuration for a
tilt body MAV VTOL was performed in the low speed wind tunnel. This study’s primary
objective is to present the effect of the interactions between a low aspect ratio wing and
propeller for a range of incidence in transition between horizontal and vertical flight.
During the transition from horizontal flight to vertical flight or vice versa, the flow
patterns seen by the wing are the result of the combination between the free-stream and
the propeller flow. This was reflected in the change of the aerodynamic forces and
moments of the wing. The model is a tractor configuration propeller and with a wing of
aspect ratio equal to one, the airfoil of the wing is a NACA 0012. All tests were
conducted at low speeds in a range from 2 to 8 m/s. In order to simulate the transition
flight of a tilt-body MAV VTOL a range of incidence from -10 to 90 degrees was used.
The results show that the flow of the propeller certainly improves the aerodynamic
characteristics of the wing, increasing the lift and delaying stall with respect to the flight
path of the MAV.

NOMENCLATURE
c = Wing chord (m)
n = Propeller rotation speed (rev/s)
CD = Drag coefficient
CL = Lift coefficient 
Cm = Pitching moment coefficient
CNp = Lateral propeller force coefficient
CT = Thrust coefficient
CX = Total longitudinal force coefficient
D = Drag (N)
L = Lift (N)
J = Advance ratio
M = Pitching moment (N.m)
l = Installation propeller a head of wing leading edge (m)
r = Radial position (m)
xLE = Moment reference point with respect to the leading edge (m)
S = Wing area (m2)
T = Thrust (N)
V = Lateral free stream velocity (m/s)
VR = Slipstream resulting velocity (m/s)
w = Induced velocity in dynamic propeller (m/s)
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w0 = Static induced velocity (m/s)
X = Total longitudinal force (N)
αMAV = Model angle of attack (deg)
αs = Slipstream angle of attack (deg)
αw  = effective wing angle of attack (deg)
ρ = air density (kg/m3)

1. INTRODUCTION
The interaction between wing and propeller is one of the main factors to be taken into account for
improvement of the aerodynamic performance of MAV. In aerodynamic terms, for the case of a
propeller at incidence the interaction between the propeller slipstream and the lateral free-stream has
been shown to be a very challenging problem due to the complexity of this resultant flow. This has been
shown by Ribner for full scale propeller in [1] and Gomez in [2] for MAV. Now if a wing is added, the
complexity of the problem is increased by the influence of the wing over the propeller and the influence
of the resultant combined flow of the propeller and the freestream over the wing. It has been shown by
Catalano [3] that the position of propeller has an influence on the wing boundary layer characteristics
such as: laminar flow extension and transition, laminar separation bubbles, and reattachment and
turbulent separation. It was shown by Catalano that pusher propeller configuration inflow affects the
wing characteristics more effectively than the tractor configuration. But it was also shown by Bataille
in [4] that to have a good control of the tilt-body MAV, using the control surface of the tractor
configuration outperformed the pusher configuration. 

It has been shown by Veldhuis in [5] for the full scale aircraft and Hrishikeshavan in [6], Ageev in
[7] and Shkarayev in [8], that for MAVs, the propeller slipstream produced a modified flow over the
wing where the kinetic energy is increased, modifying the boundary layer characteristic by increasing
the Reynolds number and changing the separation behavior.

Similar researches as the one perform by Randall in [9] and [10] have studied in detail the co-axial
propeller slipstream effect on the lift and drag of the wing. The results show the slipstream effect on
the stall delay, lift augmentation, drag increase, and reduced aerodynamic efficiency. This research
studied and supported the Mini-Vertigo MAV. Itasse in [11] studied the characteristic longitudinal flight
behavior during an equilibrium transition between vertical/horizontal flight modes. Part of the research
focused on the enhancement of the longitudinal control of the MAVion (a tractor configuration MAV
of ISAE). Deng et al. in [12] studied the propeller-wing interaction using both the experimental and
numerical methods. It was found that the slipstream has a significant influence on the pressure
distribution on the wing surface, as well as, explained the pattern of wing-tip vortex at different angles
of attack with a rotary propeller. However, the test is limited to low angles of attack. Therefore, the
aerodynamic part of wing and propeller interaction is essential to study and understand the performance
of MAV during transition flight.

To further understand the behavior of the flow seen by the wing for a single propeller and to isolate
the wing forces under the effect of the slipstream from the propeller forces, four different types of
models were designed and studied. First an isolated propeller at incidence was tested. Second, an
isolated wing was analyzed. Third, a combined propeller-wing model where both are connected was
studied. Finally a model of the propeller-wing interaction where the propeller was isolated from the
wing was used. For this third model just the wing aerodynamic forces and moments were measured.
For all the models the effect of propeller wash or slipstream on the wing aerodynamics during transition
flight was the focus of the study and just the fixed-wing tractor configuration was considered.
Moreover, the wing down-wash effect over the propeller, which several researches neglected, has been
considered in this paper. 

2. EXPERIMENTAL SETUP
The model information is shown in Table 1 and Figure 1. The test was performed at the ISAE SabRe
wind-tunnel. The model was tested from low incidence angle to high incidence angle; thus the range of
the angle of attack (αMAV) varies from -10 to 90 degrees. The model was also designed with a plain flap.
The experiments where focused on low Reynolds number. Moreover, the installation of propeller
position was also studied.
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Figure 1. Model information and tractor configuration model in SabRe

Table 1. Model Information

3. EXPERIMENTAL SETUP
The study of the wing propeller interaction was performed using the measurements of four different
experimental models. First, a single isolated propeller was tested at different angles of attack (αp) as
shown by Gomez in [2]. A wing only model was started to be a baseline behavior of the wing. The third
model was called MPROWM (Mounted propeller on wing model). The aerodynamic forces and
moments measured in [2] are subtracted from the total measurements of MPROWM model to obtain
the aerodynamic load and moments of the wing under the slipstream influence. Finally a fourth model
call SPROWM (Separated propeller wing model) was used to investigate the wing down-wash effect
over the propeller.

The MPROWM and SPROWM models were installed in the closed-circuit low speed wind tunnel
of ISAE (SabRe). The test section dimensions are 1.2m x 0.8m and 2.4m. The model was positioned
vertically with respect to the flow of test section. 

The propeller was moved using the aluminum motor support wedges as seen in Figure 1(b). The
propeller was set at two different positions from the leading edge: 7%c and 18%c. The model was
turned from -10 to 90 degrees using an automatic position motor in order to simulate the angle of attack
of the models. The flap deflections were in a range from -10 to +20 degrees. A digital servo mechanism
inside the wing was used to deflect the flap. The propeller speeds were fixed at 5000 RPM and 6000
RPM. The free stream velocity was set in a range from 2 to 8 m/s.

Information    Value 
Airfoil   NACA 0012 
Wingspan  0.3 m 
Wing chord  0.3 m 
Platform shape  Rectangular 
Wing area  0.09 m2 

AR   1 
Flap type   Plain flap 
Flap area   0.03 m2 

Motor   Brushless PJS 3D 550 
Propeller   Graupner 8x6” 
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Figure 2. Model MPROWM a) Wind-tunnel tests set up , b) Actual model in the SabRe wind tunnel

Figure 3. Model SPROWM a) Wind-tunnel tests set up b) Model in the SabRe wind tunnel 

The isolated wing, MPROWM and SPROWM were installed at the SabRe wind tunnel shown in
Figures 2a and 3a.The forces and moments were measured by the internal five-component Micro Sting
Balance (Figure 3) which is limited to 10 N in terms of forces and 0.5 N-m in terms of moments. This
balance is made of high strength 35NCD16 alloy steel. The calibration of this balance used in the
current investigation follows the same parameter as the calibration performed by Thipyopas in [13]. 

The acquisition system for SabRe was developed by DAEP Laboratory and is composed of a
National Instruments acquisition terminal, six Celians signal conditioners (power supply, signal
amplification, filters), a control and acquisition computer and a National Instrument rack equipped with
an interface SCXI module. A Labview based software was developed and used for the control of the
experimental setup and for acquisition of the data. 

The data was collected at a sampling frequency 1,000 Hz and recorded after 10 seconds of
stabilization time. Moreover, 10 samples for each AOA were used in order to perform an statistical
analysis of the data. Note: all of data has been corrected through the wind tunnel wall effects, which is
the method of Pope [14].

 

(a) 

 

(b) 

 

(a) 

 

 

 

(b) 
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Figure 4. High Sensitive Micro String Balance MicroB 

Figure 5. Free body diagram of MPROWM

3.1 Mounted Propeller on Wing Model (MPROWM) and theoretical model
The balance was installed inside the wing. A second calibration was performed including the model
weight. The αMAV and flap deflection angle δf were calibrated as well. αMAV was calibrated by the use
of a portable laser positioning system. δf was calibrated using a potentiometer and a protractor. The bias
error observed during the calibration is very small and can be ignored. 

The force conventions are considered in terms of the body axis as shown in Figure 5 and 6. In the
combination of wing-propeller as shown in the MPROWM model; the resulting aerodynamic forces are
generated by the combination of the single propeller forces, the wing forces, and the interaction effects
between the propeller wash and the wing down-wash. The main effect of the propeller wash over the
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Figure 6. Velocity triangle of fully accelerated slipstream



wing is the increase of the Reynolds number and the change of the wing effective angle of attack (αw).
As a first approximation αw can be calculated using the method suggested by McCormick in [15] and
shown in eqns (1-7). 

The calculated modifications to αw and the resultant velocity vector shown in Figure 5 were
performed using the measured experimental thrust. The results of eqn (7) for an advance ratio of J = 0.40
and J = 0.48 is shown in Figure 7a. Figure 7b show the ratio of the resultant velocity with respect to
the free-stream velocity. The resultant velocity is calculated using eqn (5). 

This theoretical result can be compared with the experimental results to analyze if the predicted
behavior of the propeller slipstream matches the observed trends of the MPROWM experiment result.

(1)

(2)

(3)

(4)

(5)

(6)

(7)

Figure 7. Propeller slipstream effect when J=0.40 and 0.48: (b) wing angle of attack

The wing angle of attack (αw) in Figure 7a is smaller than the MAV αMAV due to the combination
between free-stream velocity and the propeller induced velocity which generates the resultant velocity
shown in Figure 7b. The wing effective angle of attack (αw) increases as the advance ratio does. This
can be explained by, first, the fact that the free-stream velocity is kept constant in function of αMAV and
the change of J is due to the decrease in RPM as shown in Table 2. Second, from Figure 6 it can be
deduced that if V is constant and w increases (as thrust increases) the propeller slipstream angle (αs)
will also increase with the model angle of attack (αMAV). Taking into account eqn (7) it is seen in Figure
7a how the effective wing angle of attack will tend to decrease as the induced velocity is predominant
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over the free-stream. This of course also means that smaller αw becomes, further the stall of the wing
in function of αMAV will be delayed. Moreover, the resultant velocity increases as well which causes the
wing to experience different Reynolds as αMAV and J increase . 

This effect will be studied more in detail in the following sections, although the analysis would be
focused on the behavior of the wing with respect to the model angle of attack αMAV . This was done
because αMAV represents the angle of transition between horizontal and vertical flight .

4. RESULTS
The relation of free-stream velocity in variation of propeller rotation is considered in terms of advance
ratio which is shown in Table 2. The aerodynamic coefficient in this paper can be calculated as:

, , , , 

Table 2. Advance ratio equivalences

4.1 Wing and Propeller Wash Effect
4.1.1 Lift coefficient study
In Figures 9a and 9b, the effect of the prop-wash over the lift coefficient for the MPROWM model can
be observed. To obtain the prop-wash effect for the MPROWM model the generated lift coefficient
contributions can be derived from eqn (8). By assuming that the effect of the wing down-wash over the
propeller is negligible (∆CLwing→prop = 0) the propeller-wash effect (∆CLprop→wing) can be calculated
from the measured values of CLtotal, CLwing and CLprop. The total lift coefficient of the wing under the
prop-wash effect (CLwing + ∆CLprop→wing) is compared with respect to the total model lift and the
unpowered wing lift in Figure 9a and 9b.

(8)

In Figures 9a and 9b it can be observed that the prop-wash has a strong stall-delay effect on the wing.
The stall angle in terms of αMAV increases from 25 degrees to 50 degrees for J=0.4 and 25 degrees to

= + + ∆ + ∆→ →C C C C CLtotal Lwing Lprop Lprop wing Lwing prop

V (m/s) RPM J 
6 5000 0.36 
8 5000 0.4 
8 6000 0.48 
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(a) (b) 
Figure 9. MPROWM Wing prop-on/off and propeller-wash effect in terms of lift coefficient vs. αMAV: a)
J=0.4 b) J=0.48



45 degrees for J=0.48. Moreover the results show that the maximum lift coefficient increases when the
advance ratio decreases. This is due to the increase in induced velocity as the propeller generates more
thrust. The maximum wing prop-on lift increases 200% and 175% of the wing lift coefficient by the
propeller-wash effect (CLwing + ∆CLprop→wing) for J=0.40 and 0.48 respectively. These results confirm
again that the propeller slipstream can develop the wing boundary layer characteristics such as laminar
separation bubbles, reattachment and turbulent separation as is shown by Catalano in [3]. 

As seen before, the increase of the stall angle with respect to the free stream αMAV is a consequence
of the change in the wing effective angle of attack αw in function of deflection of the slipstream
produced by the free-stream (αs ). This makes αw strongly depending on the ratio V∞/wo. So it can be
seen that as the propeller axial induced velocity increases with respect to the free-stream velocity, αw
will tend to be smaller.

Figure 10 Comparison propeller-wash effect between MPROWM and SPROWM in terms of lift
coefficient vs. αMAV: a) J=0.4 b) J=0.48

It can be also be observed that the lift of the wing accounts for almost 40% the total lift of the model
before stall. After the wing has stalled most of the lift is generated by the propeller. This behavior is of
course expected, but it should be remarked that longer the stall of the wing is delayed less lifting power
from the propeller will be required. 

Part of this investigation has been also focused on the effect of the wing over the propeller. Figure
10a and 10b show the calculated prop-wash effect using MPROWM model vs. the measured prop-wash
using the SPROWM model. The difference in the behavior of the lift coefficient for both models shows
that neglecting the wing-wash effect over the propeller is a reasonable assumption. 

Considering the lift difference ∆CL between the models, it seems that the MPROWM underestimate
by less that 10% the lift coefficient before 20 degrees. Subsequently, the prop-wash has a strong effect
on the model and its maximum is at 40-45 degrees, which is near the stall angle. To further support this
conclusion, using the results of the SPROWM model in eqn (8) the wing-wash effect ∆CLwing→prop can
be calculated. The results between the measured ∆CLprop→wing and the calculated ∆CLwing→prop can be
observed in Figures 11a and 11b. It is shown that the effect of the down-wash of the wing over to
propeller has a tendency to reduce the propeller lift but in comparison with the effect of the propeller
over the wing the effect of the down-wash can be neglected for a first approximation to the MAV
stability calculations. 

(a) (b) 
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Figure 11 Propeller-wash and wing-wash effect in terms of lift coefficient vs. αMAV: a) J=0.4 b) J=0.48

4.1.2 Total Longitudinal Force Coefficient
Figures 12a and 12b show how the CD of the unpowered wing and the CD of the wing under the prop-
wash influence in function of αMAV. For this case also wing-wash effect over the wing is ignored. It is
seen that the total longitudinal force of the MAV CXtotal makes a transition at an angle of 25 degrees.
This transition is produced when the horizontal component of the thrust is not strong enough to have a
propulsive effect. After 25 degrees CXtotal is transform in pure drag.

Analyzing the propeller-wash effect over the drag of the wing it can be seen that drag increases
between a maximum of 190% and 156% for J=0.40 and J=0.48 respectively. For the total model the
maximum CXtotal is found at 90 degrees where for J=0.40 it rises 25% and for J=0.48 it rises 13%
compare with the prop-wash wing drag. This clearly shows that the wing is also responsible for most
of the drag produced by the model.

The total longitudinal force and wing drag can be separated in each part of MPROWM as in eqn (9).

(9)

The comparison of the propeller-wash effect between MPROWM and SPROWM in terms of drag
coefficient is shown in Figures 13a and 13b. It is clear that in the MPROWM model, where
∆CDwing→prop is neglected, a good accuracy in terms of prediction of the drag coefficient is obtained.
For high angles of attack, when the advance ratio is increased a difference can be noticeable. This
difference remains at around 7%.

Figure 12 Wing prop-on/off and propeller-wash effect in terms of drag coefficient vs. αMAV: a) J=0.4 b)
J=0.48

(a) (b) 

= + + ∆ + ∆→ →C C C C CXtotal Dwing Xprop Dprop wing Dwing prop

 
(a) (b) 
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Figure 13 Comparison propeller-wash effect between MPROWM and SPROWM in terms of drag
coefficient: a) J=0.4 b) J=0.48

Figure 14 Propeller-wash and wing-wash effect in terms of drag coefficient vs. αMAV: a) J=0.4 b) J=0.48

Figures 14a and 14b show that neither the propeller wash nor wing-wash interaction has an effect on
each other between -10 to 25 degrees. But after 25 degrees a remarkable effect of the prop-wash over
the wing can be seen. For a J = 0.4, it is seen that the wing-wash effect does not have any major effect
over the propeller. On the other hand for a J=0.48, it is seen that the wing-wash produces a small
increment of the thrust of the propeller which can account for the difference between the models seen
in Figures 13a and 13b. Again, it can be seen that even if at high advance ratios certain differences
between the models can be observed, the fact of ignoring the wing-wash effect over the wing has shown
to be a valid supposition also in terms of drag prediction.

4.1.3 Pitching Moment Coefficient (LE)
The pitching moment is considered at the wing leading edge (LE), thus the negative values represent a
pitch-down moment and the positive values a pitch-up moment. Figures 15a and 15b shows that the
maximum CMLE increases about 290% for J=0.40 and 250% for J=0.48 with respect to the unpowered
configuration. It can be observed that before the stall of the unpowered configuration the slope of the
linear part is the same for the powered and unpowered configurations. 

(a) (b) 

 

(a) 

 

(b) 
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The MPROWM CMLE can be separated by the contribution of each model element and its
interactions:

(9)

where, CMprop = CTr + CNpxLE
It is shown in [2] that for a propeller at incidence the resultant propeller thrust CT is not applied at

the center of the propeller. This is due to the asymmetric distribution of the thrust over the propeller
disk. But, due to the fact that the radius of the current propeller is really small and the fact that the total
off-axis thrust does not displace more than 45% away from the center of the propeller, it is safe to
assume that for this type of propeller the pitching moment produce by CT r can be neglected. To predict
the pitching moment of the wing under the effect of the prop-wash (for the MPROWM) the wing-wash
effect is ignored again. 

The effect of neglecting the wing-wash effect over the propeller on the pitching moment can be
studied by comparing both experimental models MPROWM and SPROWM. As shown in Figures 16a
and 16b it is observed that neglecting the effect of the wing wash over the propeller in order to calculate
the prop-wash effect over the pitch moment has no major difference with respect to the measured
experimental value (SPROWM model).

Figure 16. Comparison propeller-wash effect between MPROWM and SPROWM in terms of pitching
moment coefficient at wing leading edge: a) J=0.4 b) J=0.48

 

(a) 

 

(b) 

= + + ∆ + ∆→ →C C C C CMtotal Mwing Mprop Mprop wing Mwing prop
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Figure 15. Wing prop-on/off and propeller-wash effect in terms of pitching coefficient vs. αMAV: 
a) J=0.4 b) J=0.48



Figure 17. Propeller-wash and wing-wash effect in terms of pitching moment coefficient vs. αMAV:
a) J=0.4 b) J=0.48

It can be observed in a and 17b that the wing-wash effect over the propeller tens to further increase the
pitching up moment . This can be explain by the fact that the wing hash effect tends to increase the
propeller angle of attack as explain in [5], and it is show in [2] that the pitching moment of the propeller
tends to increase with the angle of attack. It is clear again that the effect of the prop-wash
∆CMLEprop→wing over the moment of the wing is more important in comparison with ∆CMLEwing→prop. 

4.2 Wing behavior in transition
Figures 18a to 18c show the behavior of the lift, drag and pitching moment coefficient curves in
function of αw. The effect of the increased Reynolds number is reflected in the change of magnitude
observed in the lift and drag coefficients. It should be noted that the Reynolds number increase is due
to the increase in the resultant velocity as seen by the wing as observed in Figure 7b. It should be noted
that as the advance ratio increases and the induced velocity of the propeller decreases the deflection of
the slipstream also will increase. This increase in αs will of course increase αw. This is why it can be
seen that the maximum αw for J = 0.48 is around 50 degrees and for J = 0.4 it is around 42 degrees
(Note: The maximum αw is obtained for an αMAV = 90 degrees). In Figure 18a the lift behavior of the
wing can be analyzed. But first it should be remembered that the stall angle for the current wing in an
unpowered configuration is around 25 degrees as shown in Figures 9a and 9b. Taking this into account,
it is clear that from the point of view of the wing a delay in the stall angle is also observed. Of course,
the magnitude of the delay is smaller in comparison with the stall delay with respect to αMAV. But in
this case, it seen more clearly how the increased circulation produced by the prop-wash delays the wing
stall by controlling the separation of the boundary layer.

Analyzing closer Figure 18a, a very particular behavior can be observed. As the advance ratio
increases the VR decreases, which accounts for the magnitude reduction of the lift, drag and pitching
moment coefficient. But a further stall delay is observed as the advance ratio increases. This behavior
can be attributed to the embedded characteristics of low aspect ratio wings, where the vortical lift is
predominant. So as VR decreases, the vortical structures over the wing are not dissipated as fast. These
vortical structures have a positive effect over the attachment of the boundary layer which is reflected
in a stall delay. 

(a) (b) 
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4.3 Stream-wise Propeller Position Effect
The position of the propeller was changed from 7% to 18% of the mean aerodynamic chord with respect
to the leading edge. This change of position was done to investigate the influence of the separation of
the propeller from the wing over the behavior of the slipstream over the wing. 

It was found that the slope over the stall of the wing for a propeller located at 18%c decreases
immediately after stall but the propeller located at 7%c reduces gradually. This can be explained by the
fact that if the propeller is closer to the wing, it can better control the flow around the wing and less
deflection due to the lateral free stream will be experience. 

As the propeller flow develops in the axial direction the VR decreases, so the propeller position also
has an impact over flow attachment over the wing surface. It is observed that for the small gains
observed in terms of the lift coefficient a higher penalty in drag is paid as the propeller is closer to the
wing. To understand the relation between the drag increase and the propeller proximity to the wing, it
becomes necessary to study the topology of the flow in function of this parameter.

It can be concluded a priori that even with the drag penalties observed the best performance of the
wing is obtained when the propeller is installed close to the wing. Previous studies as the one presented
in [5] have shown the results for low αMAV. The current results show that a delay of the stall or even an
improvement in the lift behavior of the wing can be obtained by reducing the distance between the
propeller and the wing leading edge. It should be noted that there are small differences of RPM at very
high angles of attack which are produced by the in-plane free-stream velocity component and the small
effects of the wing down-wash over the up-going and down-going blades. But it is considered that the
changes are so small that they can be neglected as an influence parameter in the comparison of the
propeller position.

4.3 Flap Deflections Effect
Some studies of the flap deflections effect were performed for the MPROWM with a flap deflection
range from -10 to 20 degrees. In Figures 20a and 20b the behavior of the lift and drag coefficient for
the power and unpowered flap is compared. As explained before the aerodynamic behavior of the wing
is improved due to the influence of the prop-wash. The prop-wash develops the boundary layer on the
wing surface and tends to keep a laminar flow at higher incidence angles. This also affects the flap
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Figure 18. Propeller slipstream effect over a) lift , b) drag and c) pitching moment coefficients for J = 0.40
and 0.48 vs. the effective wing angle of attack



behavior because as the separation of the boundary layer is delayed the flap can maintain its
effectiveness. The increase in the wing CL and CD is consequent with the increase in magnitude
observed for the unpowered configuration. A clear increase of the flap effectiveness at high angles of
attack is observed. In the linear slope part the increase in CLδf for each 10 degrees is equal to 0.35 the
increase of CDδf is equal to 0.25. Further studies of the deflection of the prop-wash produced by the flap
and the behavior at extreme high angles is necessary to understand the loss of efficiency. 
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Figure 20. Flap deflection effect on the MPROWM : a) lift coefficient, b) total longitudinal force coefficient

 

 

 

 

Figure 19. Propeller distance installation effect

(a) (b) 

5. CONCLUSIONS
Due to multi-function of MAVs, it can tilt body from horizontal to vertical flight, as well as hover. Thus
it is important to know to aerodynamic characteristics which influence flight control while flying. In
order to investigate the aerodynamic characteristics, the study was focused on the interaction between
a wing and propeller. Additionally, this research has focused on the effect of the propeller with respect
the leading edge of the wing. The models used in this research consist of a basic configuration of a



NACA 0012 low aspect ratio wing powered by a propeller. This was used to explain the aerodynamic
performance and interaction between wing and propeller for tilt body MAVs. 

• The models were tested in the SabRe wind tunnel and found that the MPROWM aerodynamic
forces and moment are not only generated by the singular wing and propeller, but also the
slipstream effect interactions with the wing.

• Moreover, the slipstream is divided into propeller-wash effect and wing-wash effect. The
propeller-wash has the large effect, but the wing-wash over the propeller has a very small
effect in comparison. The influence of propeller-wash on the wing develops the boundary
layer and keeps a laminar flow at higher incident angle commonly found during transition.
These effects increase the wing performance and delay stall angle.

• As the propeller is installed close to the wing leading edge minor improvements in the
efficiency are observed in comparison with the farther position. This efficiency increase is
observed because as the distance between the propeller and the wing leading edge is
decreased, so is reduced the effect of the lateral flow over the propeller-wash.

The experimental data of this study can only explain the interaction between wing and propeller of
tilt body MAVs in terms of aerodynamic loads and moments coefficients. Therefore the future work
will use Computational Fluid Dynamic (CFD) methodology. In order to achieve the level of detail to
describe the flow topology and behavior that occurs in the propeller-wing interaction, as well as,
confirm the assumptions of experimental study about the flow, the numerical methodology uses the
FLUENT. This intends to explain the propeller slipstream which is the main point of flow around the
wing. The k-ε RNG turbulent model is applied. The main interest is that the RNG model in FLUENT
provides an option to account for the effects of swirl or rotation. The Pressure-Velocity coupling solves
to get the convergence by the SIMPLE C algorithm. The propeller is assumed to be an actuator disk.
Moreover UDF is called for the actuator disk boundary condition which the velocity polynomial profile
function of propeller is suggested by Rosen in [16]. A structured C-grid type is used and shown in
Figure 21(a). The first case at zero AOA has been done and shows the axial velocity contour plot in
Figure 21(b), which also found the axial velocity increases at propeller downstream.

Figure 21. a) Structure C-grid of wing and actuator disk, b) Axial velocity contour plot when the
MPROWM αMAV = 40 degrees and free-stream velocity 6 m/s
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