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บทคัดย่อ

งานวิจัยนี้สร้างขึ้นเพื่อจ�ำลองกระบวนการเผาไหม้ภายในมอเตอร์หรือส่วนขับเคลื่อนของจรวดเชื้อเพลิงแข็ง 

โดยเชื้อเพลิงที่ใช้คือส่วนผสมโพแทสเซียมไนเตรท (KNO
3
) และเดกโตรส (C

6
H

12
O

6
) ในอัตราส่วน 65/35 โดยท�ำการ

จ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์ โดยจ�ำลองแท่งเชื้อเพลิงเป็นแท่งทรงกระบอกกลม เส้นผ่านศูนย์กลางภายนอก 48 mm  

เส้นผ่านศูนย์กลางภายใน 15 mm ความยาว 112 mm ขนาดคอคอดของน็อซเซิล 10.4 mm การจ�ำลองแบ่งเป็น

สองกรณี คือกรณีปลายปิดทั้งสองด้านและกรณีปลายเปิดทั้งสองด้าน ผลการจ�ำลองสรุปได้ว่าความดันภายในมอเตอร์

เปลี่ยนแปลงตามพื้นที่เผาไหม้ ค่าแรงขับเปลี่ยนแปลงตามค่าความดันท่ีเปลี่ยนไป ค่าแรงขับ ค่าการดลรวมและการดล

จ�ำเพาะ เพิ่มขึ้นตามค่าอัตราส่วนขยายที่เพิ่มขึ้น โดยค่าการดลจ�ำเพาะอยู่ระหว่าง 112-126 s ผลการจ�ำลองสามารถน�ำ

ไปใช้ในการออกแบบมอเตอร์จรวดที่มีประสิทธิภาพและวางใจได้

ค�ำส�ำคัญ: มอเตอร์จรวด, เชื้อเพลิงแข็ง, ระบบขับดันจรวด, การดลจ�ำเพาะ 

Abstract

This research was aimed to simulate the combustion process inside motor of solid fuel 

rocket. The fuel was a mixture of Potassium Nitrate (KNO
3
) and Dextrose (C

6
H

12
O

6
) in ratio of 65/35.  

The simulation was conducted with a computer by simulating cylindrical fuel bar, outer diameter 48 

mm, inner diameter 15 mm, length 112 mm, nozzle throat diameter 10.4 mm. The simulation divided 

into two cases, closed end and open end. Pressure change inside the motor was based on burning 

area while thrust force was subjected to changing pressure. Meanwhile, total impulse, and specific 

impulse rose with increasing nozzle expansion ratio. The specific impulse was between 112-126 s.  

In conclusion, the result of simulation could be implemented in designing effective and reliable 

rocket motor.

Keywords: rocket motor, solid propellant, rocket propulsion, specific impulse
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บทน�ำ

ในปัจจุบันน้ี เทคโนโลยีด้านอวกาศก้าวหน้า

ไปเป็นอย่างมาก ทั้งด้านการสื่อสารโทรคมนาคม ด้าน 

การทหาร และการส�ำรวจอวกาศ ทั้งนี้เป็นผลมาจากการ

ประสบความส�ำเร็จในการทดลองการพัฒนาเครื่องยนต์

จรวดขึ้นมานั่นเอง หลักการออกแบบเครื่องยนต์จรวดนั้น 

อาศัยคณิตศาสตร์เข ้ามาช่วยในการวิเคราะห์ป ัญหา  

หลักคณิตศาสตร์ที่เกี่ยวข้อง นั้นผสมผสานกันกับหลัก

ฟิสิกส์และกระบวนการทางเคมี ออกมาเป็นตัวแบบ

ทางคณิตศาสตร์ ที่สามารถอธิบายการท�ำงานของจรวด 

เชื้อเพลิงแข็งได้อย่างมีเหตุมีผลตามหลักวิทยาศาสตร์  

และน�ำไปสู่ผลส�ำเร็จในการพัฒนาที่เป็นรูปธรรมนั่นเอง

ย้อนหลังไปประมาณ 2,000 ปีที่ผ่านมา จรวด

สร้างขึ้นในประเทศจีนโดยชาวจีนใช้จรวดในงานดอกไม้ไฟ  

นั่นคือต้นก�ำเนิดของพลุในปัจจุบัน จากนั้นจรวดก็ถูกใช้

ในการท�ำสงครามโดยชาวจีน และชาวมองโกลใช้จรวดใน 

การรบพิชิตเอเชียและยุโรปบางส่วน

วิทยาศาสตร์จรวดยุคใหม่เกิดขึ้นจากการบุกเบิก

ของนักวิทยาศาสตร์ชาวอเมริกันนามว่า โรเบิร์ต ก็อดดาร์ด  

(Robert H. Goddard) ในช่วงปี ค.ศ.1917 ได้พัฒนาจรวด

เชื้อเพลิงเหลวที่สามารถควบคุมทิศทางได้เป็นครั้งแรก 

ท�ำให้เขาได้รบัการยกย่องว่าเป็น “บดิาแห่งจรวดสมยัใหม่”

ต่อมาในช่วงสงครามโลกครัง้ทีส่อง วศิวกรเยอรมนั 

ชื่อเวิร์นเฮอร์ วอน บรานน์ (Wernher Von Braun) และ

ทีมงาน ได้พัฒนาจรวดติดตั้งหัวรบท�ำลายข้าศึกให้กับ

กองทัพเยอรมันนี เรียกว่าจรวด V-2 ซึ่งใช้แอลกอฮอล์และ

ออกซิเจนเหลวเป็นเชื้อเพลิง ในช่วงสิ้นสุดสงคราม วิศวกร

เยอรมันบางสว่นเข้าร่วมกบัฝา่ยอเมริกาในการพัฒนาจรวด

ในโครงการอวกาศของอเมรกิา และบางส่วนเข้าร่วมกบัฝ่าย

สหภาพโซเวียต จนท�ำให้เกิดการแข่งขันด้านเทคโนโลยี

อวกาศระหว่างสหรัฐอเมริกาและสหภาพโซเวียต

จนกระทั่งในปี ค.ศ.1957 โซเวียตส่งดาวเทียม 

ดวงแรกของโลกเข้าสู่วงโคจรได้ส�ำเร็จ และในปี ค.ศ.1961 

ก็ส่งมนษุย์อวกาศคนแรกขึน้ไปโคจรรอบโลกคือ ยรู ิกาการนิ  

(Yuri Gagarin) ต่อมาอเมริกาก็ส่งมนุษย์สองคนแรก 

ลงเดินบนดวงจันทร์ได้ส�ำเร็จคือ นีล อาร์มสตรอง (Neil  

Armstrong) และบัซ อัลดริน (Buzz Aldrin) ในภารกิจของ

ยานอะพอลโล 11 ในปี ค.ศ.1969 จากนั้นจรวดถูกใช้ใน

โครงการโซยูสของรัสเซีย และโครงการกระสวยอวกาศของ

อเมริกา มาจนถึงปัจจุบัน จรวดยังถูกใช้ในการส่งดาวเทียม

ประเภทต่าง ๆ ข้ึนสู่อวกาศ การส่งหุ่นยนต์ส�ำรวจดาว

เคราะห์ รวมถึงในด้านการทหาร จรวดถูกใช้เป็นระบบขับ

เคลื่อนของอาวุธน�ำวิถีติดตั้งหัวรบท�ำลายเป้าหมาย 

ปัจจุบันมีการพัฒนาจรวดเชื้อเพลิงแข็งในงาน

หลากหลายด้านทั้งในและต่างประเทศ ในประเทศไทย 

เจษฎา คีรีรัฐนิคม, อดุลยศักดิ์ บุญพันธ์ และไกรสุเนตร  

เห็มสุข (Kiriratnikom, Boonpun & Hemsuk 2010)  

น�ำเสนอการออกแบบรูปร่างดินขับเช้ือเพลิงแข็ง โดยใช้ 

ดินขับสองชนิดคือ ดินขับแบบฐานคู่ (double base) 

และดินขับแบบคอมโพสิท (composite) การหาแรงขับ  

รวมถึงรูปแบบของแรงขับเมื่อเทียบกับเวลาและความดัน  

คมสันต์ ประพันธ์กาญจน์ และคณะ (Praphankan et al.,  

2011) น�ำเสนอการพัฒนาโปรแกรมคอมพิวเตอร์จ�ำลอง

การเผาไหม้ดินขับจรวดด้วยโปรแกรม Visual Basic  

อดุลยศักดิ์ บุญพันธ์, เจษฎา คีรีรัฐนิคม และอิทธิพันธ์  

หยดย้อย (Boonpun, Kiriratnikom & Yodyoi, 2011) 

น�ำเสนอกระบวนการออกแบบหน้าตัดของดินขับเชื้อเพลิง

แข็ง ปัญหาการออกแบบโดยทฤษฎีรูปร่างที่เหมาะสม

ท่ีสุดของการออกแบบหน้าตัดของดินขับแบบเช้ือเพลิง

แข็ง นฤพณ พิทยประเสริฐกิจ, ณัฐวัฒน์ วิญญา และนิกร 

กุหลาบอ�่ำ (Pittayaprasertkit, Winya & Kulabam, 

2011) น�ำเสนอผลการศึกษาการวัดอัตราการเผาไหม้ 

และคุณสมบัติการเผาไหม้แบบกัดกร่อน ของดินขับจรวด 

โดยใช้มอเตอร์จรวดขนาดเล็ก คมสันต์ ประพันธ์กาญจน์,  

ณัฐวัฒน์ วิญญา และอนันต์ จันทร์เผือก (PraphanKan, 

Winya & Junpheuk,  2011) น�ำเสนอการปรับปรุง

โปรแกรมค�ำนวณขีปนวิถีภายในของจรวดเชื้อเพลิงแข็งใน

ต่างระเทศ Okninski et al. (2015) ได้น�ำเสนอโครงการ

จรวดขนาดเล็ก ราคาถูก ใช้ซ�้ำได้ 
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วัตถุประสงค์ของงานวิจัยนี้เพื่อศึกษาแบบ จ�ำลอง

ทางคณิตศาสตร์ และพัฒนาโปรแกรมประยุกต์ที่ใช้ค�ำนวณ

กระบวนการภายในมอเตอร์จรวดเชื้อเพลิงแข็ง ท้ังนี้

เพื่อหารูปแบบมอเตอร์ที่มีประสิทธิภาพสูงที่สุด ภายใต้

เงื่อนไขเชื้อเพลิงที่ก�ำหนด โดยมีขอบเขตของการวิจัยคือ 

โปรแกรมประยุกต์ที่พัฒนาขึ้นสามารถค�ำนวณค่าความดัน

ภายในมอเตอร์จรวดได้ และค�ำนวณค่าแรงขับต่อเวลาของ

มอเตอร์แต่ละแบบได้

แนวคิดทฤษฎีที่เกี่ยวข้อง

ในมอเตอร์จรวดเชื้อเพลิงแข็ง ดินขับเป็นส่วนผสม

ระหว่างออกซิไดเซอร์และเชื้อเพลิง ผสมกันเป็นของแข็ง

เมื่อสัมผัสกับเปลวไฟ จะเกิด ปฏิกิริยาเผาไหม้ข้ึน ส่งผล

ให้เกิดก๊าซที่มีอุณหภูมิและความดันสูงภายในมอเตอร์ 

ก๊าซที่เกิดขึ้นจะถูกขับดันออกทางกรวยท้ายหรือน็อซเซิล 

(nozzle) ท�ำให้เกิดแรงขับผลักดันจรวดให้เคลื่อนท่ีไปข้าง

หน้า ภายในห้องเผาไหม้ อัตราการเกิดก๊าซ ṁ
g
 ขึ้นอยู่กับ

พื้นที่เผาไหม้และอัตราการเผาไหม้ตามสมการ

	 	   ṁg 
= Ab pp r                   (1)

เมื่อ A
b
 คือพื้นที่ เผาไหม ้  ตัวแปร p

p
 คือ 

ความหนาแน่นของเชื้อเพลิงและ r คืออัตราการเผาไหม้ 

พื้นที่เผาไหม้ขึ้นอยู ่กับรูปแบบแท่งเชื้อเพลิง ส่วนอัตรา

การเผาไหม้ขึ้นอยู่กับชนิดของเชื้อเพลิงและความดันห้อง

เผาไหม้ ดังสมการต่อไปนี้

		     r = aPo
n                                            (2)

	 โดยที่ Po คือความดันภายในมอเตอร์ (chamber 

pressure) a คือสัมประสิทธิ์อัตราเผาไหม้ (burn rate 

coefficient) และ n คือ ดัชนีก�ำลังความดัน (pressure 

exponent) ค่า a และ n ในสมการนี้เป็นค่าเฉพาะของ

เชื้อเพลิงแต่ละชนิด และขึ้นอยู่กับความดันในขณะนั้น ๆ 

ด้วย

	 ความเร็วการขยายตัวทางทฤษฎีของก๊าซเป็น ไป

ตามสมการความเร็วจ�ำเพาะดังนี้

		  		            	                 
(3)

	 ในที่นี้ R คือ ค่าคงท่ีของก๊าซผลิตภัณฑ์ To คือ 

อุณหภูมิการเผาไหม้ k คืออัตราส่วนความร้อนจ�ำเพาะ

ของก๊าซ 

	 ความดันภายในข้ึนกับพื้นท่ีเผาไหม้ A
b
 และแปร

ผกผันกับพื้นท่ีคอคอด A* ตามสมการ

		    Po =   Ab   pp rc*                  (4)

	 ก๊าซท่ีเกิดข้ึนจากการเผาไหม้ จะสะสมในมอเตอร์

ท�ำให้ความดันสูงข้ึน และไหลออกทางคอคอด พิจารณา 

การไหลของก๊าซเป็นการไหลแบบไอเซนโทรปิก ดังนั้น

สมการความดัน ความหนาแน่นและอุณหภูมิ เป็นไปตาม

สมการดังต่อไปนี้

	  				             (5)

                                                              (6)

					              (7)

	 โดยที่ตัวแปร Po po และ To แทนความดัน 

ความหนาแน่น และอุณหภูมิภายในมอเตอร์ ซึ่งถือว่า

เป็นสถานะหยุดนิ่ง (stagnation) ส่วนตัวแปร Pp และ 

T แทน ความดัน ความหนาแน่น และอุณหภูมิที่แปร

ตามค่าความเร็วการไหล หรือเลขมัค M ซ่ึงเป็นฟังก์ชัน

ของอัตราส่วนขยาย ตามสมการดังต่อไปนี้

					         

					             (8)
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	 เมื่อ A คือพื้นที่หน้าตัดของน็อซเซิลที่จุดใด ๆ 

ตามแนวยาวของน็อซเซิล เมื่อเขียนสมการแสดงอัตราส่วน  

A*/Ax ในรูปของความดันภายใน จะได้สมการดังนี้

					               (9)

	 เราสามารถค�ำนวณพื้นที่ ณ ทางออก A
e
 ได้จาก

ที่ซึ่งความดัน ณ ทางออกน็อซเซิล P
e
 ค่าเท่ากับความดัน

ภายนอก P
a
 (ambient pressure) หากแทน P

x
 ด้วย 

P
a
 จะได้ A

x
 เป็นค่าที่เหมาะสม โดยอัตราการไหลผ่าน 

น็อซเซิลของก๊าซมีค่าเท่ากับสมการ

				                         (10)

	 สมการแรงขับของมอเตอร์เป็นไปตามสมการดัง 

ต่อไปน้ี

		     F = Cf  A*Po	               (11)

	 โดยที่ A* คือพื้นที่คอคอด และ Po คือความดัน

ภายในมอเตอร์ C
f
 คือค่าสัมประสิทธิ์แรงขับค่าสัมประสิทธิ์

แรงขับนี้เป็นไปตามสมการ

					                 (12)

	 ค่าการดล และการดลจ�ำเพาะเป็นไปตามสมการ

				     	           (13)

                                                             (14)

การจ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์ 

การจ�ำลองกระบวนการเผาไหม้เชื้อเพลิงด้วย

คอมพิวเตอร์ ผู้เขียนใช้การสร้างตารางการค�ำนวณ โดย

ใช้วิธีค�ำนวณซ�้ำ (iteration) ค�ำนวณดินขับทรงกระบอก

ซ่ึงมีหน้าตัดการเผาไหม้เป็นวงกลมดังภาพ 1
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ภาพ 1 การเผาไหม้ของเชื้อเพลิงจรวดในทิศทางตั้งฉากกับ

พื้นผิว

ทิศทางการเผาไหม้จะตั้งฉากกับพื้นผิว ดังนั้น  

แท่งเช้ือเพลิงท่ีมีรูแกนกลางเป็นวงกลม จะมีพื้นผิวเผาไหม้

เป็นวงกลมขยายข้ึนดังภาพ 1 เช้ือเพลิงจะเผาไหม้จากแกน

กลางไปจนถึงขอบนอก ทั้งนี้พื้นผิวที่ต้องการให้เผาไหม้จะ

ถูกปล่อยให้สัมผัสกับประกายไฟโดยตรง ขณะที่พื้นผิวที่ 

ไม่ต้องการให้เผาไหม้จะต้องหุ้มฉนวนกันไฟเอาไว้ ส�ำหรับ

ในงานวิจัยนี้ใช้แท่งเชื้อเพลิงทรงกระบอก มีรูแกนกลาง

ขนาดเท่ากันหมดตลอดท้ังแท่ง

ภาพ 2 ภาพตัดตามยาวของมอเตอร์

การค�ำนวณอัตราการเผาไหม้ ใช้ตารางค่า a และ 

n ข้ึนอยู่กับเช้ือเพลิงแต่ละชนิดและค่าเปลี่ยนไปตามช่วง

ความดันต่าง ๆ ส�ำหรับเชื้อเพลิงโพแทสเซียมไนเตรท  

(KNO
3
) และเด็กโตรส (C

6
H

12
O

6
) ขนาดตัวออกซิไดซ์

ประมาณ 60-125 µm อัตราส่วนผสม 65:35 ค่า a และ 

n เป็นไปตามตาราง 1 ซ่ึงเป็นค่าท่ีได้จากการทดลองโดย 

Nakka (2016)
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ตาราง 1

ค่า a และ n ตามค่าความดัน 

KN/Dextrose 65/35

ช่วงความดัน a n

ความดัน, MPa MPa, mm/sec

0.1 to 0.779 8.875 0.619

0.779 to 2.572 7.553 -0.009

2.572 to 5.930 3.841 0.688

5.930 to 8.502 17.20 -0.148

8.502 to 11.20 4.775 0.442

การทดสอบความถูกต้องของการจ�ำลอง สามารถ

ท�ำได้โดยการก�ำหนดพื้นผิวที่เปิด หรือพื้นผิวที่ถูกเผาไหม้ 

โดยปรกติแล้วจะก�ำหนดให้พื้นผิวเผาไหม้ตรงแกนกลาง 

ปลายทั้งสองด้านของเชื้อเพลิงอาจปิดหรือเปิดก็ได้ ส่วน

ผิวข้างด้านนอกจะหุ้มไว้ด้วยฉนวนกันไฟ การทดสอบจะ

แบ่งเป็นสองกรณีคือ 

กรณีที่ 1 พื้นผิวเผาไหม้ตรงแกนกลาง ปลายปิด

ทั้งสองด้าน ผิวข้างด้านนอกปิดด้วยฉนวน 

กรณีที่ 2 พื้นผิวเผาไหม้ตรงแกนกลางและปลาย

เปิดทั้งสองด้าน ผิวข้างด้านนอกปิดด้วยฉนวน 

การทดสอบลักษณะที่สอง คือการหาผลของอัต

ราส่วนน็อซเซิล (nozzle expansion ratio) หรือ Ae 
/A*  

ที่มีผลต่อแรงขับและการดลรวมที่ได้ โดยก�ำหนดการ

ทดสอบที่อัตราส่วนน็อซเซิลต่าง ๆ กัน ของทั้งสองกรณีท่ี

กล่าวมา ตัวแปรอื่น ๆ ทั้งขนาดและชนิดเชื้อเพลิงใช้แบบ

เดียวกันทั้งหมด

ผลการจ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์

ข้อมูลเงื่อนไขเริ่มต้นการทดสอบแสดงในตาราง 2 

เชื้อเพลิงที่ใช้คือ ส่วนผสมของโพแทสเซียมไนเตรท (KNO
3
) 

และเดกโตรส (C
6
H

12
O

6
) ในอัตราส่วน 65/35 แท่งเช้ือ

เพลิงมีขนาดเส้นผ่านศูนย์กลางภายนอก 48 mm ภายใน 

15 mm ความยาว 112 mm ขนาดคอคอด 10.4 mm 

การทดสอบเราแบ่งการจ�ำลองออกเป็นสองกรณี 

ผลลัพธ์ค่าต่าง ๆ แสดงในตาราง 3 และ4 ความสัมพันธ์

ระหว่าง อัตราส่วน A
b 
/A* ต่อระยะของการเผาไหม้ และ

ความสัมพันธ์ระหว่างความดันภายใน Po ต่อเวลาแสดงใน

ภาพ 3 และ 4 ลักษณะของกราฟนั้นสอดคล้องกันอย่าง

เห็นได้ชัดท้ังกรณีปลายปิดท้ังสองด้าน (ภาพ 3) และกรณี

ปลายเปิดทั้งสองด้าน (ภาพ 4) จากกราฟในกรณีปลายปิด

ท้ังสองด้าน กราฟอัตราส่วน A
b 
/A* และความดันภายใน 

Po เพิ่มข้ึนตามเวลา ความดันสูงสุดเมื่อพื้นผิวเผาไหม้สูงสุด 

จากนั้นความดันลดลงเนื่องจากการเผาไหม้สิ้นสุด ส�ำหรับ

กรณปีลายเปิดทัง้สองด้าน พืน้ผวิเผาไหม้มลีกัษณะค่อนข้าง 

คงตัว และความดันภายในก็เป็นเช่นเดียวกัน ความดัน

ภายในไม่สูงเท่ากรณีแรก 

ผลการจ�ำลองแรงขับต่อเวลา และผลของอตัราส่วน 

น็อซเซิลต่อกราฟแรงขับแสดงในภาพ 5 รูปแบบกราฟ 

แรงขับเหมือนกับกราฟความดันในภาพ 3 และ 4 ส�ำหรับ

การทดสอบผลของแรงขับเทียบกับค่าอัตราส่วนน็อซเซิล 

โดยการทดสอบท่ีอัตราส่วน Ae 
/A* สามค่าคือ 2, 4 และ 

6 ผลที่ได้จากภาพจะเห็นว่าแรงขับแต่ละค่ามีค่าต่างกัน

เล็กน้อยท้ังสองกรณี ค่าสูงสุดเกิดจากอัตราส่วนเท่ากับ 6 

จากนั้นก็เป็น 4 และ 2 ให้ค่าแรงขับน้อยลงมาตามล�ำดับ 

ค่าการดลรวมและการดลจ�ำเพาะก็เช่นเดียวกัน
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ตาราง 2

ข้อมูลเงื่อนไขเริ่มต้น

เชื้อเพลิง KNDX (KNO3:C6H12O6) อัตราส่วน 65:35 

เส้นผ่านศูนย์กลางภายนอก (เริ่มต้น) D
o

48 mm

เส้นผ่านศูนย์กลางรูกลาง (เริ่มต้น) d
o

15 mm

ความยาวแท่งเชื้อเพลิง (เริ่มต้น) L
o

112 mm

จ�ำนวนแท่งเชื้อเพลิง N 1

ความหนาแน่นเชื้อเพลิง ρgrain 1879 kg/m3

เส้นผ่านศูนย์กลางคอคอด d* 10.4 mm

พื้นที่คอคอด (เริ่มต้น) A* 84.9 mm2

อุณหภูมิก๊าซเผาไหม้ T
o

1710 K

ประสิทธิภาพของน็อซเซิล h noz 0.85

อัตราส่วนความร้อนจ�ำเพาะ (2 เฟส) k 1.043

ความดันบรรยากาศ Patm 0.101 MPa

ตาราง 3

ผลการจ�ำลองกรณีพื้นผิวปลายปิดทั้งสองข้าง

อัตราส่วนน็อซเซิล Ae /A* 2 4 6

ความดันสูงสุด P
max

2.501 2.501 2.501 MPa

แรงขับสูงสุด F
max

272 305 319 N

การดลรวม I
t

381 417 426 N-s

การดลจ�ำเพาะ I
sp

113 124 126 s

เวลาทั้งหมด t
burn

2.4 2.4 2.4 s
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ตาราง 4

ผลการจ�ำลองกรณีพื้นผิวปลายเปิดทั้งสองข้าง

อัตราส่วนน็อซเซิล Ae /A* 2 4 6

ความดันสูงสุด P
max

1.791 1.791 1.791 MPa

แรงขับสูงสุด F
max

190 209 214 N.

การดลรวม I
t

378 413 421 N-s

การดลจ�ำเพาะ I
sp 112 123 125 s

เวลาทั้งหมด t
burn

2.4 2.4 2.4 s

ภาพ 3 ความสัมพันธ์ระหว่างอัตราส่วน Ab /A* กับการเผาไหม้ และความสัมพันธ์ระหว่างความดันภายในกับเวลา กรณี

ปลายปิดทั้งสองด้าน

ภาพ 4 ความสัมพันธ์ระหว่างอัตราส่วน Ab /A* กับการเผาไหม้ และความสัมพันธ์ระหว่างความดันภายในกับเวลา กรณี

ปลายเปิดทั้งสองด้าน
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ภาพ 5 ผลกระทบของอัตราส่วนน็อซเซิลต่อแรงขับ กรณีพื้นผิวปลายปิดทั้งสองด้าน และกรณีพื้นผิวปลายเปิดทั้งสองด้าน

บทสรุป

สมรรถนะของจรวดเชื้อเพลิงแข็งขึ้นอยู่กับตัวแปร

หลายประการด้วยกัน จากผลการจ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์ 

แสดงในภาพ 3, 4 และ 5 การจ�ำลองจากทั้งสองกรณี จะ

เห็นว่าความดันภายใน (chamber pressure) และแรงขับ  

(thrust) ขึ้นอยู ่กับอัตราส่วนพื้นผิวเผาไหม้ (burning 

surface) ต่อพื้นที่คอคอด หรือ Ab /A* ทั้งนี้เราอาจสมมติ

ได้ว่าขนาดพื้นที่คอคอดของน็อซเซิลมีค่าคงตัวในระหว่าง

กระบวนการ ดังนั้นความดันและแรงขับขึ้นอยู่อยู่กับพื้นผิว

เผาไหม้ Ab นั่นเอง ทั้งนี้พื้นผิวเผาไหม้เปลี่ยนไปตามเวลา 

ขึน้อยูก่บัการออกแบบแท่งเชือ้เพลงิ ในการจ�ำลองทีแ่ม่นย�ำ

ยิ่งขึ้นเราอาจจะต้องค�ำนึงถึงการสึกกร่อนของพื้นที่คอคอด

ด้วย ดังนั้นสิ่งที่ต้องการคือผลการทดสอบภาคสถิต (static 

test) เพื่อปรับปรุงการจ�ำลองให้ถูกต้องยิ่งขึ้น 

จากผลลัพธ์ที่ได้น้ีเราอาจอธิบายได้ด้วยหลักการ

อนุรกัษ์มวล (conservation of matter) นัน่คอื มวลเชือ้เพลงิ 

ที่ถูกเผาไหม้ต่อเวลาเท่ากับปริมาณก๊าซที่เกิดขึ้นต่อเวลา

รวมกับปริมาณก๊าซที่ไหลผ่านน็อซเซิลต่อเวลา ปริมาณ 

เชื้อเพลิงที่เผาไหม้ชัดเจนว่าขึ้นกับพื้นผิวเผาไหม้ ปริมาณ

ก๊าซที่สะสมก็ท�ำให้ความดันภายในเกิดขึ้นและปริมาณก๊าซ

ที่ไหลผ่านน็อซเซิลก็มีผลต่อแรงขับของมอเตอร์ จากการ

จ�ำลองดังตาราง 3 และ 4 ผลของอัตราส่วนน็อซเซิลต่อแรง

ขบั F เราได้ผลทีน่่าสนใจเมือ่อตัราส่วนเพ่ิมขึน้ แรงขบัเพิม่ขึน้ 

มีผลท�ำให้ การดลรวม It และการดลจ�ำเพาะ Isp เพิ่มขึ้นด้วย  

ผลการจ�ำลองแสดงค่า Isp อยู่ระหว่าง 112-126 วินาที  

การเปลี่ยนของค่าการดลจ�ำเพาะนี้ เป็นผลมาจากการ

ออกแบบ ทั้งนี้เป็นผลมาจากการขยายตัวของก๊าซผ่าน

น็อซเซิล การขยายตัวในทางทฤษฎีถือว่าของไหลเป็นก๊าซ

อุดมคติ และการไหลเป็นแบบไอเซนโทรปิก (isentropic 

flow) ความเร็วของก๊าซจะเพิ่มข้ึนเมื่อไหลผ่านน็อซเซิล 

จากค่าเลขมัค น็อซเซิล Me ท่ีเพิ่มข้ึนเมื่ออัตราส่วน 

น็อซเซิลเพิ่มข้ึน นั่นท�ำให้น็อซเซิลมีประสิทธิภาพมากขึ้น  

โดยการอาศัยการออกแบบน็อซเซิลท่ีดึงพลังงานจาก 

การขยายตัวมาใช้งาน 

การออกแบบที่เหมาะสมต้องค�ำนึงถึงหลายปัจจัย 

การออกแบบที่เปิดพื้นที่เผาไหม้ที่ปลายทั้งสองด้าน ให้ 

ค่าความดันท่ีคงท่ี ซ่ึงมีผลดีท่ีลดโอกาสท่ีมอเตอร์จะท�ำงาน

ล้มเหลวได้ และเนื่องจากแรงขับที่ค่อนข้างคงที่ จึงสามารถ

เพิ่มค่าการดลรวมของมอเตอร์ได้มากกว่าแบบท่ีมีค่า 

แรงขับไม่คงที่ และจากการออกแบบน็อซเซิลที่มีอัตราส่วน

ขยายที่สูงกว่าจะช่วยให้ประสิทธิภาพโดยรวมสูงกว่าแบบ

ท่ีอัตราส่วนขยายต�่ำ

การจ�ำลองด้วยคอมพิวเตอร์อาศัยหลักการทาง

ทฤษฎีเทอร์โมไดนามิกส์ โดยอาศัยสมมติฐานที่สมเหตุ

สมผล อย่างไรก็ตามการทดสอบภาคสถิต (static test) 

มีความจ�ำเป็นเพื่อวัดค่าต่าง ๆ ที่เกิดขึ้นในกระบวนการ 

ทั้งความดัน แรงขับสุทธิที่เกิดขึ้น รวมถึงการวัดค่าอัตรา

การเผาไหม้ของเชื้อเพลิงแต่ละแบบปัจจัยที่อาจจะต้อง

พิจารณาเพิ่มเติมคือการเผาไหม้แบบกัดกร่อนเนื่องจาก

การไหลของก๊าซ รวมถึงการสึกกร่อนของน็อซเซิลที ่

เกิดข้ึนในความเป็นจริง เป็นสิ่งท่ีต ้องน�ำมาพิจารณา 

ร่วมด้วย ท้ังนี้เพื่อให้มอเตอร์มีประสิทธิภาพสูงสุดนั่นเอง 
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การจ�ำลองนี้ ใช ้ เชื้อเพลิงแค ่ เพียงชนิดเดียว  

การทดสอบเพ่ิมเติมด้วยการเปลี่ยนเชื้อเพลิง (หรืออัตรา 

ส่วนผสม) ชนิดต่าง ๆ จะช่วยให้เราได้ข้อมูลค่าต่างของ

เชื้อเพลิงแต่ละประเภท เชื้อเพลิงบางประเภทอาจให้ 

ค่าการดลจ�ำเพาะแตกต่างกนัไปการวจัิยในปัจจุบนัเช้ือเพลงิ

แบบผสม (composite propellant) ให้ค่าการดลจ�ำเพาะ

ที่สูง อย่างไรก็ตามค่า ใช้จ่ายในการผลิตเชื้อเพลิงก็สูง 

ตามไปด้วย ค่าการดลจ�ำเพาะที่สูง จะให้ค่าสมรรถนะที่

สูงกว่า
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