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บทคัดย่อ

จากบริบทของความมั่นคงสมัยใหม่ที่มีลักษณะซับซ้อนและเปลี่ยนแปลงอย่างรวดเร็ว เทคโนโลยีอากาศยานไร้คนขับ

เพดานบินสูงเสมือนดาวเทียม (High Altitude Pseudo-Satellite: HAPS) จึงได้รับการพิจารณาในฐานะเทคโนโลยี

แห่งอนาคตที่สามารถทดแทนหรือเสริมศักยภาพของระบบอากาศยานไร้คนขับ (UAV) และระบบดาวเทียม (satellite) 

ได้อย่างมีประสิทธิภาพ ทั้งในภารกิจด้านการลาดตระเวน การสื่อสาร และการตรวจการณ์ งานวิจัยน้ีมีวัตถุประสงค์เพื่อ
พฒันาแนวทางการออกแบบเชงิหลกัการของอากาศยาน HAPS ทีข่บัเคลือ่นด้วยพลงังานแสงอาทติย์ โดยมุง่เน้นความเรยีบง่าย 
และความสามารถในการประยุกต์ใช้จริงภายใต้ข้อจ�ำกัดด้านพลังงาน น�้ำหนัก และสภาพแวดล้อมที่ระดับความสูง 17 

กโิลเมตร เหนอืระดบัน�ำ้ทะเล แนวทางการออกแบบประกอบด้วย การวเิคราะห์สมดลุระหว่างมวลกบัพลงังาน การประเมนิศกัยภาพ

พลังงานแสงอาทิตย์ในบริบทภูมิอากาศของ ประเทศไทย และการประมาณค่าทางอากาศพลศาสตร์ อาทิ อัตราส่วนก�ำลัง

ต่อน�้ำหนัก (power-to-weight ratio) และน�้ำหนักต่อพ้ืนท่ีปีก (wing loading) ผลการศึกษาเสนอรูปแบบอากาศยาน
ต้นแบบท่ีมีน�้ำหนักรวม 77 กิโลกรัม มีความกว้างของปีกไม่เกิน 30 เมตร และสามารถปฏิบัติภารกิจได้อย่างต่อเนื่อง

มากกว่า 24 ช่ัวโมง เป็นระยะเวลา อย่างน้อย 1 เดือน พร้อมความสามารถในการส่งข้อมูลแบบเรียลไทม์ผ่านเครือข่าย
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Abstract

In the context of modern security, which is characterized by complexity and rapid transformation, 

High Altitude Pseudo-Satellite: HAPS technology is regarded as a future-oriented solution capable of 

enhancing or replacing existing Unmanned Aerial Vehicles: UAVs and satellite systems. With applications 

in surveillance and reconnaissance, this research aims to develop a conceptual design approach for 

solar-powered HAPS, emphasizing simplicity and practical applicability under constraints related to 

energy, weight, and environmental conditions at altitudes 17 kilometers above sea level. The proposed 

design approach includes an analysis of the mass-energy balance, an assessment of solar energy 

potential within the climatic context of Thailand, and the estimation of aerodynamic parameters 

such as power-to-weight ratio and wing loading. The study presents a prototype aircraft with a total 

weight of 77 kilograms and a wingspan not exceeding 30 meters, capable of continuous operation 

for more than 24 hours for a minimum duration of one month. Furthermore, the system is equipped 

with real-time data transmission capabilities via ground-based communication networks.
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บทน�ำ

	 จากสถานการณ์โลกที่เปลี่ยนแปลงอย่างรวดเร็ว 

และซับซ้อนมากยิ่งขึ้น ท�ำให้นานาประเทศเผชิญกับปัญหา

ด้านความมัน่คงทีมี่การเปลีย่นแปลงอย่างรวดเร็ว และยากที่

จะคาดการณ์ การรบัมอืกับภยัคุกคามรูปแบบเดิม ภยัคกุคาม

แบบอสมมาตร และภัยคุกคามรูปแบบใหม่ จะมีความซับ

ซ้อน และมีแนวโน้มทวีความรุนแรงมากยิ่งขึ้น เช่น ปัญหา

ข้อพิพาทตามแนวชายแดน พืน้ทีท่บัซ้อน สถานการณ์ความ

ไม่สงบในสามจังหวัดชายแดนใต้ การลักลอบขนยาเสพติด 

และส่ิงผิดกฎหมายตามแนวชายแดน อีกทั้งปัญหาจากภัย

พิบัติทางธรรมชาติ อาทิเช่น ภัยพิบัติน�้ำท่วม ปัญหาไฟป่า 

และหมอกควัน เป็นต้น 

	 ณ ปัจจุบัน เพื่อแก้ปัญหาด้านความมั่นคงดังกล่าว 

เทคโนโลยีด้านอากาศยานไร้คนขับ (Unmanned Aerial 

Vehicle: UAV)  และดาวเทยีมขนาดเลก็ (small-satellite) 

เป็นเทคโนโลยท่ีีทนัสมยั สามารถน�ำมาประยกุต์ใช้ในภารกจิ

เฝ้าตรวจ ค้นหา ลาดตระเวนทางอากาศ และอวกาศ ซ่ึงมี

ส่วนส�ำคัญในการแก้ปัญหาภัยคุกคามทั้งรูปแบบเดิม และ

รูปแบบใหม่ ได้อย่างมีประสิทธิภาพ ดังภาพ 1

	 แต่อย่างไรก็ตาม ในสถานการณ์โลกในอนาคต

อันใกล้ ระบบตรวจจับท่ีถูกพัฒนาขีดความสามารถท้ังใน

มิติทางอากาศ และอวกาศ ยังมีข้อจ�ำกัด ซ่ึงอาจส่งผลต่อ

ประสิทธิภาพในการตอบสนองต่อภัยคุกคาม เช่น ระยะ

เวลาการปฏิบัติการ ความสามารถในการสื่อสาร และการ

ส่งข้อมูลแบบทันท่วงที เป็นต้น

	 การปฏบัิตภิารกิจในห้วงใกล้อวกาศ (near-space) 

เทคโนโลยี HAPS ถือได้ว่าเป็นเทคโนโลยีที่ส�ำคัญท่ีบทบาท

จะเข้ามาทดแทนนวัตกรรมเทคโนโลยีด้านอากาศยานใน

หลาย ๆ  รูปแบบในอนาคต โดยเทคโนโลยี HAPS มีช่ือเต็ม

ว่า High Altitude Pseudo Satellites (Loon LLC, 2019) 

ในความหมายเชิงเทคนิคเทคโนโลยี HAPS คือ อากาศยาน

ไร้คนขับเพดานบินสูงเสมือนดาวเทียมที่ถูกออกแบบ ให้

สามารถปฏิบัติการบินอยู่ในระดับความสูงช้ันบรรยากาศ

สตาร์โตสเฟียร์ ประมาณ 65,000 ฟุต หรือ 20 กิโลเมตร

เหนือระดับน�้ำทะเล ดังภาพ 2 ซ่ึงเทคโนโลยีนี้เริ่มได้รับ

ความสนใจมากขึ้นในโลกยุคปัจจุบัน เพื่อพัฒนาขีดความ
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สามารถให้เป็นส่วนเติมเต็มของการปฏิบัติภารกิจในช่อง

ว่างระหว่างอากาศยาน อากาศยานไร้คนขับ และดาวเทียม 

โดยเทคโนโลยีนี้สามารถปฏิบัติภารกิจได้ยาวนานในระดับ

ระยะเวลาเป็นเดือน จนกระทั่งถึงปี ซึ่งจะมีลักษณะการ

ท�ำงานคล้ายดาวเทียม โดยการครองน่านฟ้าเป็นระยะเวลา

นาน แต่สิ่งที่เป็นข้อแตกต่าง คือ เทคโนโลยีนี้มีศักยภาพใน

การบินลาดตระเวน เฝ้าตรวจ และส่งข้อมูลตามเวลาจริง 

(realtime) เหนือน่านฟ้าได้เป็นระยะเวลานาน ซ่ึงเป็นข้อ

จ�ำกัดของดาวเทียมและระบบอากาศยานไร้คนขับที่มีใช้

งานอยู่ในปัจจุบัน ในขณะที่เทคโนโลยีมีราคาถูกกว่าเป็น

นัยส�ำคัญ เมื่อเปรียบเทียบกับระบบดาวเทียม รวมไปถึง

การใช้งานที่ค่อนข้างง่าย และสามารถน�ำกลับมาซ่อมบ�ำรุง

ได้ สอดคล้องกับอากาศยานรูปแบบ HALE UAV ซ่ึงเป็น

อากาศยาน ระดับยุทธศาสตร์ ยกตัวอย่าง เช่น Zephyr 

(Airbus, 2018) เป็นต้น

	 เพ่ือเพิ่มประสิทธิภาพในการรับมือกับภัยคุกคาม

ที่จะเกิดขึ้นในอนาคต เทคโนโลยี HAPS จะเข้ามามี

บทบาทในการน�ำไปประยุกต์ใช้งานในภารกิจด้านความ

มั่นคง และพลเรือน ด้วยอัตลักษณ์และคุณลักษณะเฉพาะ

ของเทคโนโลยี HAPS ที่โดดเด่นจะเป็นตัวแปรส�ำคัญ ใน

การเชื่อมรอยต่อของข้อจ�ำกัดระหว่างขีดความสามารถ

ของอากาศยานไร้คนขับและเทคโนโลยีดาวเทียมภายใน

ประเทศไทยได้ในอนาคตอันใกล้

ภาพ 1 การพัฒนาขีดความสามารถระบบอากาศยานไร้คน

ขับ และเทคโนโลยีดาวเทียมของกองทัพอากาศ 

Note. From “The Royal Thai Air Force is moving 

forward with the Space Air Force, creating its own 

“NAPA 3” satellite,” by Siam Rath Online, 2024,  

retrieved from https://siamrath.co.th/n/585946 

ภาพ 2 เทคโนโลยี HAPS ในช่วงความสูงชั้นสตารโตสเฟียร์ 

Note. From “Alphabet’s Loon and SoftBank’s 

HAPSMobile Join Forces,” by LLC. Loon, 2019, retrieved 

from https://www.uasvision.com/2019/04/26/

alphabets-loon-and-softbanks-hapsmobile-join-

forces/

ทบทวนวรรณกรรม

	 การพัฒนา HAPS เริ่มต้นในช่วงทศวรรษที่ 1930 
จากการใช้บอลลูนบรรจุไฮโดรเจนเพื่อลอยตัว ต่อมาในช่วง
ปี 1960 มีการพัฒนาเครื่องบินเจ็ต เช่น U-2 และ SR-71 
ส�ำหรับปฏิบัติภารกิจ ในปี 1970 มีการวิจัย HAPS ประเภท
เรือเหาะ เช่น High Platform II (Ehrenfried, 2014) และ
ในช่วงปี 2000 เป็นต้นมา เทคโนโลยี HAPS ได้พัฒนาไป
สู่การเป็นอากาศยานไร้คนขับอย่างเต็มรูปแบบ ปฏิบัติ
ภารกิจท่ีระดับความสูงช้ันบรรยากาศสตาร์โทรเฟียส 

	 ในการศกึษาวเิคราะห์การคาดคะเนเรือ่งการตลาด
บนพื้นฐานของการวิจัย และพัฒนา ในปี 2020–2025 มี
แนวโน้มสูงข้ึนมากกว่า 8 เปอร์เซ็นต์ (Mordor, 2020) 
ยกตัวอย่างเช่น การประยุกต์ใช้เทคโนโลยีกับภารกิจทาง
ทหารของประเทศอังกฤษ (Harry & Antonios, 2021) 
โดยเทคโนโลยี HAPS นี้มีช่ือว่า Zephyr สามารถในการ
บินในระดับความสูง 20 กิโลเมตรจากระดับน�้ำทะเล และ
มีสมรรถนะการบินทนนานได้ถึง 26 วันต่อเนื่อง ซ่ึงผลลัพธ์
ท่ีได้ท�ำให้ระบบสื่อสารมีประสิทธิภาพในการปฏิบัติภารกิจ
ในกรณีฉุกเฉินที่ระบบโครงข่ายระบบสื่อสารหลักเสียหาย 
นอกจากความก้าวหน้าของเทคโนโลยีระดับโลกแล้ว ยังพบ
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ว่าภายในประเทศไทยมีการวิจัยที่เกี่ยวข้องกับการพัฒนา
อากาศยานพลังงานแสงอาทิตย์ในระดับปฏิบัติการ อาทิ 
งานวิจัยจากวารสาร EAU Heritage แบบจ�ำลอง YOLOv5 
(Phummalee et al, 2022) ใช้ในการตรวจจับเป้าหมาย
ส�ำหรับ UAV แบบโจมตี และ (Eiampan et al, 2022) ซ่ึง
เสนอแนวทางการบริหารความเสี่ยงด้านความปลอดภัยใน
การบิน UAV แบบ VTOL ที่อาศัยพลังงานแสงอาทิตย์ โดย
อิงตามมาตรฐาน ICAO และ NATO AEP-83 ซึ่งท้ังสอง
กรณีแสดงให้เห็นถึงความพร้อมด้านเทคโนโลยีในประเทศ 
อันสามารถน�ำมาประยุกต์ใช้กับการออกแบบระบบ HAPS 
UAV ได้อย่างเหมาะสมกับบริบทของประเทศไทย
	 อย่างไรกต็าม การประสบผลส�ำเรจ็ด้านการพฒันา
เทคโนโลยี HAPS มีความยาก และมีความท้าทายหลาย
ประการ เนื่องจากการบินปฏิบัติภารกิจที่ระดับความสูง 20 
กโิลเมตรจากระดบัน�ำ้ทะเลเป็นชัน้ทีอ่ากาศค่อนข้างเบาบาง 
โดยมคีวามหนาแน่นของอากาศเพยีง 7 เปอร์เซน็ต์ของความ
หนาแน่นของอากาศที่ระดับน�้ำทะเล โดยพลังงานหลักที่
ใช้ส�ำหรับเทคโนโลยี HAPS ประเภทอากาศยานไร้คนขับ 
คือ พลังงานแสงอาทิตย์ โดยส่วนใหญ่ปฏิบัติภารกิจในช่วง
เวลากลางวัน โดยใช้เทคโนโลยีโซล่าเซลล์ที่ติดตั้งบนผิวปีก 
นอกจากนี้พลังงานบางส่วนยังถูกสะสมเก็บไว้ในแบตเตอรี่
เพื่อใช้เป็นพลังงานในการบินต่อเนื่องในช่วงเวลากลางคืน 
ทั้งน้ีเน่ืองจากในชั้นบรรยากาศสตาร์โตสเฟียร์มีสภาพ
แวดล้อมที่มีความคล้ายคลึงกับอวกาศ ดังนั้นความท้าทาย
ด้านเทคนิคในการออกแบบ เป็นปัจจยัส�ำคญัท่ีสามารถช่วย
แก้ปัญหาด้านความท้าทายต่าง ๆ  ได้อย่างเป็นระบบ จาก
การส�ำรวจงานวิจยัในแหล่งข้อมลูอ้างองิ พบว่ามจี�ำนวนงาน
วิจยัทีเ่กีย่วข้องกบัการพฒันากระบวนการออกแบบค่อนข้าง
น้อย (Noth, 2008) ได้พัฒนากระบวนการออกแบบเชิง
หลักการของอากาศยานไร้คนขับที่ใช้พลังงานแสงอาทิตย์ 
โดยมุ่งเน้นการสร้างสมดุลระหว่างมวลและพลังงานที่ต้อง
ใช้ผ่านสมการทางคณิตศาสตร์ ดังภาพ 3
	 จากภาพ 3 จะพบว่า การออกแบบเน้นการค�ำนวณ
ผ่านสมการทางคณติศาสตร์ เพือ่หามวลของส่วนประกอบของ
อากาศยาน โดยอ้างองิหลกัอากาศพลศาสตร์ ความเข้มข้นรังสี
ดวงอาทติย์และระบบขบัเคลือ่น จากกระบวนการออกแบบ
เชิงหลักการของ (Noth, 2008) ยังมีข้อจ�ำกัดในน�ำไป
ประยุกต์ใช้กับอากาศยานไร้คนขับพลังงานแสงอาทิตย์ที่
มีขนาดใหญ่จึงท�ำให้ค่าผลลัพธ์ที่ได้มีความแม่นย�ำค่อนข้าง
ต�่ำ ดังน้ัน กระบวนการออกแบบของ (Ahmad & Mahdi, 
2017) ได้พัฒนาขยายผล และได้ต่อยอดกระบวนการ
ออกแบบของ (Noth, 2008) เพื่อให้สามารถออกแบบเชิง
หลักการของเทคโนโลยี HAPS ขึ้นได้จริง โดยมีแนวคิดหลัก

ว่า พลังงานแสงอาทิตย์ที่ได้รับและสะสมได้ในช่วงเวลา
กลางวัน จะต้องมีปริมาณมากพอส�ำหรับช่วงเวลากลางวัน 
และกลางคืน โดยท่ีน�้ำหนักรวมของอากาศยานจะต้องไม่
เกินค่าท่ีระบบสามารถรองรับได้ ซ่ึงส่งผลโดยตรงต่อแรง
ยกท่ีต้องการ พื้นท่ีปีก และพลังงานท่ีใช้ในการบิน หาก
พลังงานที่ได้รับไม่เพียงพอ หรือมวลของระบบสูงเกินไป 
อากาศยานจะไม่สามารถบินอยู่รอดได้ตลอดคืน ภายใต้
การค�ำนวณเชิงสุริยะ ซึ่งสามารถวิเคราะห์การเปลี่ยนแปลง
ของพลังงานตามมุมอาทิตย์ เวลาในแต่ละวัน และละติจูด
ของพื้นท่ีปฏิบัติการ หน่ึงในจุดเด่นส�ำคัญ คือ การค�ำนวณ 
“จดุออกแบบ (Design Point)” ซึง่เป็นค่ากลางของระบบที่
อยู่ในจุดสมดุลสูงสุดของพลังงาน และมวล โดยจุดนี้จะต้อง
สอดคล้องกับความสามารถของอุปกรณ์ไฟฟ้า โครงสร้าง
อากาศยาน และพลังงานที่ผลิต และกักเก็บได้ จุด Design 
Point ถูกหาค่าโดยการปรับค่า Wingspan, AR และน�้ำ
หนักรวมผ่านการ iterate ด้วย MATLAB จนได้จุดท่ีระบบ
สามารถ “อยู่รอดได้ท้ังวันท้ังคืน” ได้จริงในเชิงค�ำนวณ
	 แต่อย่างไรก็ตามการออกแบบด้วยวิธีการของ 
(Ahmad & Mahdi, 2017) ยังมีความซับซ้อนในรูปแบบ
ของสมการทางคณิตศาสตร์ และมีความยากท่ีจะน�ำไปใช้
ในการออกแบบได้ในเวลาท่ีจ�ำกัด
	 ดังนั้นงานวิจัยนี้จึงน�ำเสนอกระบวนออกแบบเชิง
หลักการเทคโนโลยี HAPS พลังงานแสงอาทิตย์ ท่ีเป็นวิธี
กระบวนการออกแบบเชิงหลักการแบบดั้งเดิม ท่ีมีความ
ง่าย ไม่ซับซ้อน คงไว้ซ่ึงความน่าเช่ือถือของกระบวนการ
ออกแบบ โดยผลลัพธ์ที่ได้จากกระบวนการออกแบบจะถูก
น�ำไปเปรียบเทียบกับผลลัพธ์ที่ได้จากการออกแบบเชิงหลัก
การโดยใช้วิธีของ (Ahmad & Mahdi, 2017) เพื่อตรวจ
สอบความน่าเช่ือถือของผลลัพธ์จากกระบวนการออกแบบ
เชิงหลักการด้วยวิธีแบบดั้งเดิม

ภาพ 3 แนวคิดการสร้างอากาศยานด้วยการสร้างสมดุล
ระหว่างมวลและพลังงาน 
Note. From Design of solar powered airplanes 
for continuous flight (Doctoral dissertation), by  
A. Noth, 2008, Copyright 2008 by ETH .ZÜRICH
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ภาพ 4 ขั้นตอนกระบวนการออกแบบเชิงหลักการโดยอาศัยการค�ำนวณเชิงสุริยะ

วิธีการด�ำเนินงานวิจัย
	 ตามทฤษฎีการออกแบบอากาศยานไร้คนขับ
พลังงานแสงอาทิตย์ ประกอบไปด้วย 3 ขั้นตอนหลัก 
ได้แก่ การออกแบบเชิงหลักการ (conceptual design)
การออกแบบเบื้องต้น (preliminary design) และการ
ออกแบบรายละเอียด (detail design) ดังภาพ 4
	 ส�ำหรับงานวิจัยน้ี เป็นการมุ่งเน้นการออกแบบ
เชิงหลักการส�ำหรับการสร้างอากาศยานไร้คนขับพลังงาน
แสงอาทิตย์เพดานบินสูงเสมือนดาวเทียม โดยประกอบไป
ด้วยขั้นตอนดังต่อไปนี้
	 1. การก�ำหนดความต้องการ รูปแบบภารกิจ และ
การก�ำหนดเงื่อนไขการแผนแบบ
	 จากภาพ 6 สามารถปฏิบัติภารกิจต่อเนื่องได้
เป็นระยะเวลานาน โดยความต่อเน่ืองในจัดการพลังงาน
อากาศยานกักเก็บพลังงานแสงอาทิตย์ในช่วงเวลากลางวัน 
เพื่อน�ำมาใช้ในการปฏิบัติการในช่วงเวลากลางคืน โดยการ
บินของอากาศยานเริ่มต้นจากช่วงท�ำการบินขึ้น (take-off) 
ซ่ึงโดยทั่วไปใช้ระยะเวลาไม่เกิน 15 นาที โดยช่วงนี้จะใช้
พลังงานไฟฟ้าในระดับสูงสุด (peak power) เพื่อสร้างแรง
ยก และความเร็วที่เพียงพอ โดยมีการใช้พลังงานไฟฟ้ารวม
ประมาณ 137.5 วัตต์ชั่วโมง ต่อจากน้ันเข้าสู่ช่วงการไต่
ระดับ (climb) ซ่ึงเป็นช่วงที่ใช้เวลานานที่สุดในภารกิจ โดย
ใช้เวลาสูงสุดถึง 8 ชั่วโมง ด้วยอัตราการไต่เฉลี่ยประมาณ 
0.5–0.625 เมตรต่อวินาที ทั้งนี้เพ่ือจ�ำกัดการใช้ก�ำลังไฟฟ้า

ให้อยู่ภายใต้ขีดความสามารถของระบบรับพลังงานแสง
อาทิตย์ และเพื่อให้สามารถไต่ระดับได้อย่างต่อเนื่องโดยไม่
ใช้พลังงานมากเกินไป โดยในช่วงนี้มีการใช้พลังงานไฟฟ้า
สะสมประมาณ 4,400 วัตต์ชั่วโมง ซึ่งถือเป็นช่วงที่มีการใช้
พลังงานรวมสูงที่สุดในภารกิจภายหลังจากถงึระดบัเพดาน
บินท่ีก�ำหนด ระบบยงัคงมพีลงังานไฟฟ้าเพยีงพอส�ำหรบัเข้าสู่
ช่วงบินระดบั (cruise) เพือ่ปฏบัิตภิารกิจตามท่ีก�ำหนด โดย
จะบินต่อเนื่องจนกว่าจะถึงรอบอายุของแบตเตอรี่ จากนั้น
จึงเข้าสู่ข้ันตอนการลดระดับ (descent) เพือ่เตรยีมการลง
จอด โดยในการออกแบบอากามคีวามต้องการขีดความสามารถ
ของต้นแบบอากาศยานไร้คนขับเบ้ืองต้น ดังนี้
	 สามารถบรรทกุอปุกรณ์ระหว่างบรรทกุ (payload) 
5 กิโลกรัม
	 มีความกว้างปีกไม่เกิน 30 เมตร
	 น�้ำหนักก่อนวิ่งข้ึนไม่เกิน 100 กิโลกรัม
	 สามารถปฏิบัติการได้มากกว่า 24 ช่ัวโมง อย่าง
น้อย 1 เดือน
	 ความสูงปฏิบัติการท่ี 17 กิโลเมตร เหนือระดับ
น�้ำทะเล
	 ความเร็วเดินทาง 17-19 เมตรต่อวินาที
	 เงือ่นไขการแผนแบบ ส�ำหรบัการวเิคราะห์ค่าความ
เข้มของแสงอาทิตย์ โดยท่ัวไปแล้วรังสีจากดวงอาทิตย์จะ

สม�่ำเสมอเท่ากันท้ังบรรยากาศ โดยมีค่าคงที่แสงอาทิตย์ 

(Isc) มีค่าประมาณ 1,367 วัตต์ต่อตารางเมตร โดยในแต่ละ
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ต�ำแหน่งของโลกให้มีค่าความเข้มของแสงอาทิตย์เรียกว่า 

ค่าความเข้มแสงอาทิตย์ท้องถิ่น (I0) ซึ่งมีตัวแปรที่เกี่ยวข้อง 

ได้แก่ มุมระหว่างทิศทางของรังสี และทิศทางที่ตั้งฉากกับ

พื้นโลก (θ
z
) ซ่ึงค่าดังกล่าวขึ้นอยู่กับต�ำแหน่งที่อากาศยาน

ปฏิบัติการ โดยสามารถหาค่าความเข้มแสงอาทิตย์ท้องถิ่น

ได้จาก
3601 0 033
365o SC ZI I . cos n cosθ  = +  

    
(1)

	 ซึ่ง n คือ วันที่ในแต่ละวันของปีนับจากวันแรก

ของเดอืนมกราคม ( )1 365 Zn ,θ≤ ≤  สามารถค�ำนวณ

ได้จากสมการที่ (2)

Z Scos cos cos cos sin sinθ ϕ δ ω ϕ δ= +  (2)  

	 โดยที่ ( )ϕ  คือ ละติจูด ( )δ  คือ มุมระหว่าง

แนวล�ำแสงอาทติย์เมือ่เทีย่งสรุยิะกบัระนาบศนูย์สตูร (Earth 
Declination) และ ( )sω  คือ มุมชั่วโมงเนื่องจากการหมุน
ของโลก (hour angle) ซึ่งค่าต่าง ๆ สามารถค�ำนวณได้
ด้วยวิธีต่อไปนี้

28423 45 365
365

n. sinδ + =  
       

(3)

( )1
s cos tan tanω ϕ δ−= −  

        
(4)

	 เมื่อทราบมุมชั่วโมงจะสามารถหาเวลาของช่วง

วัน (daylight hour) ในตอนกลางวัน (Tday) ได้จาก

24 3600
day s

*T ω
π

=
               

(5)

	 ในความเป็นจริงเมื่อรังสีจากดวงอาทิตย์เดินทาง
ผ่านเข้ามาในช้ันบรรยากาศค่าความเข้มแสงอาทิตย์จะ
เปลี่ยนไปขึ้นอยู่กับความสูงจากพื้นโลก และต�ำแหน่งที่
ปฏิบัติการ โดยมีสาเหตุมาจากการท่ีรังสีสามารถกระจาย 
และถูกดูดกลืนได้โดยก๊าซท่ีอยู่ในช้ันบรรยากาศ ดังภาพ 7 
โดยค่ารังสีจากดวงอาทิตย์ท่ีมีค่าระดับความสูงจากพื้นโลก
ถกูแบ่งออกเป็น 3 ส่วนหลกั ได้แก่ รงัสโีดยตรง ( )dirI  รงัสี
กระจาย ( )diffI  และรังสีสะท้อน (reflected radiation) 
ส�ำหรับการปฏิบัติการในความสูงท่ีมาก ค่ารังสีสะท้อนจะ
ถูกยกเว้นเนื่องด้วยปราศจากเมฆ และความช้ืนท่ีต�่ำ ดังน้ัน
ค่าความเข้มแสงอาทิตย์ท้องถ่ินท้ังหมด ( )totI  สามารถ
ค�ำนวณได้จากสมการท่ี (6)

tot dir diffI I I= +                    (6)        

	 โดยค่ารังสีโดยตรงสามารถค�ำนวณได้จากฟังก์ชัน

ของระดบัความสงู และมมุเงยของดวงอาทติย์ซึง่มค่ีาส�ำหรับ

ระดับความสูงท่ีสูงกว่า 10 กิโลเมตร

ภาพ 5 แนวทางการปฏิบัติการของอากาศยานในช้ันบรรยากาศสตราโตสเฟียร์

ภาพ 6 รูปแบบการบินปฏิบัติภารกิจ
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ภาพ 7 การกระจายพลงังานรงัสขีองล�ำแสงผ่านชัน้บรรยากาศ 

Note. From Design of a Swept-Wing High-Altitude 

Long-Endurance Unmanned Air Vehicle (HALE 

UAV) (Doctoral dissertation), by University of 

Salford Greater Manchester. Copyright 2017 by 

University of Salford Greater Manchester

ตาราง 1
ค่าคงที่ส�ำหรับการค�ำนวณรังสีจากดวงอาทิตย ์

ตัวแปร      ค่า

cs ค่าคงที่ 0.357

hs ค่าคงที่ความสูง 7 km

hb ค่าคงที่ความสูง 40 km

Ss ค่าคงที่ 0.678

RE รัศมีโลก 6356.8 km
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(7)

10 57 E

E
dep

. cos
R

R h
α −

 
=
 +

+ 

                  

(8)

2 Z

πα θ= −                         (9)

โดยท่ี (h) คือ ความสูงในหน่วยกิโลเมตร และ (αdep) คือ 

มุมก้ม โดยค่าคงท่ีอื่นสามารถดูได้จากตาราง 1 ในส่วน

ของรังสีกระจายสามารถหาได้จากรังสีโดยตรง และระดับ

ความสูงท่ีปฏิบัติการ

0 08
diff dir

s

hI . I exp
h

 
 = −
 
                

(10)

	 พลังงานจากแสงอาทิตย์ท้ังหมด (Eday) สามารถ

หาได้จากการอินทิเกรตสมการที่ (11) ส�ำหรับช่วงเวลา

กลางวัน

totday
E I dt= ∫

                   
(11)

	 2. พลังงานแสงอาทิตย์ในประเทศไทย

2.1 การพิจารณาการเลือกค่าพลังงานแสง

อาทิตย์ จะเลือกใช้ช่วงเวลากลางวันน้อยที่สุดเป็นเกณฑ์

หลักในการพิจารณา (เหตุการณ์เลวร้ายสุดท่ีมีโอกาสเกิด

ขึ้น) และอินทิเกรตค่าความเข้มของแสงอาทิตย์ในวันดัง

กล่าวเพื่อน�ำค่าพลังงานแสงอาทิตย์มาใช้ในการค�ำนวณ

โดยมีแผนภาพการค�ำนวณ ดังภาพ 8

2.2. พลังงานแสงอาทิตย์ในแต่ละจังหวัดของ

ประเทศไทย ประเทศไทยมช่ีวงของละตจิดูอยูใ่นช่วง 6.321 

– 19.759 องศาเหนือ ดังภาพ 9 ซึ่งเมื่อน�ำช่วงของละติจูด

มาค�ำนวณท่ีความสูง 17 กิโลเมตร เพื่อหาช่วงเวลากลางวัน

น้อยที่สุด จะพบว่าภาคเหนือมีช่วงเวลากลางวันน้อยท่ีสุด

มีค่า 10.8 ชั่วโมง และภาคใต้มีช่วงเวลากลางวันน้อยท่ีสุด

มีค่า 11.63 ช่ัวโมง ดังภาพ 10

ภาพ 8 แผนภาพแสดงล�ำดับการค�ำนวณของโปรแกรมการ

ค�ำนวณหาค่าพลังงานแสงอาทิตย์
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ภาพ 9 ละติจูดของประเทศไทย

ภาพ 10 ช่วงเวลากลางวันประเทศไทย (น้อยที่สุด)

ภาพ 11 เปรียบเทียบช่วงเวลากลางวันของประเทศไทยที่

จุดละติจูดต�่ำสุด และสูงสุด

ภาพ 12 เปรียบเทียบค่าความเข้มของแสงอาทิตย์ที่ละติจูด

ต�่ำสุด และสูงสุดของประเทศไทย

ภาพ 13 เปรียบเทียบค่าพลังงานจากแสงอาทิตย์ที่ละติจูด

ต�่ำสุด และสูงสุดของประเทศไทย

ภาพ 14 พลังงานจากแสงอาทิตย์ในแต่ละจังหวัดของ

ประเทศไทย (น้อยท่ีสุด)

	 3. การประมาณน�ำ้หนกัรวมทัง้หมดของอากาศยาน

	 เป็นการประมาณค่าน�้ำหนักมากที่สุดที่เป็นไป

ได้ โดยไม่รวมน�้ำหนักของผู้โดยสารและน�้ำมัน มีเพียงน�้ำ

หนักของอากาศยานและอุปกรณ์ต่าง ๆ  ท่ีเก่ียวข้องกับการ

ขับเคลื่อนอากาศยาน ทางผู้วิจัยได้เลือกวิธีการ Payload 

weight Fraction เนื่องจากเป็นวิถีการประมาณค่าน�้ำ

หนักจากท�ำการส�ำรวจน�้ำหนักบรรทุกต่อน�้ำหนักรวมของ

อากาศยานประเภท HAPS ท่ีมีการพัฒนาข้ึนตั้งแต่อดีต

จนถึงปัจจุบัน โดยไม่ใช้เช้ือเพลิงเป็นพลังงานหลัก

	 จากตาราง 2 ท�ำให้ทราบค่าอัตราส่วนน�้ำหนัก

อุปกรณ์ระหว่างบรรทุก (wp) ต่อน�้ำหนักรวม (wt) มีค่า

เท่ากับ 0.065
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	 4. อุปกรณ์ระหว่างบรรทุก

	 ผู ้วิจัยได้ท�ำการส�ำรวจอุปกรณ์เพ่ือภารกิจการ

ส�ำรวจโลกที่ต ้องมีคุณสมบัติในการทนทานต่อสภาพ

แวดล้อมในเรื่องอุณหภูมิ ซึ่งทางผู้วิจัยได้เลือกใช้อุปกรณ์

ระหว่างบรรทุกเป็นกล้อง MEDUSA ดังภาพ 15 เป็นเครื่อง

มือสังเกตการณ์โลกแบบหลายสเปกตรัม (multi-spectral 

earth observation instrument) มีความสามารถในการ

ถ่ายภาพด้วยระยะการเก็บตัวอย่างภาคพ้ืนดิน (ground 

sampling distance) ถึง 30 เซนติเมตร เหมาะส�ำหรับรูป

แบบการบินส�ำรวจชนิด Corridor scan ซึ่งเป็นการสแกน
ภาพตามแนวเส้นทางการบินหรือเคลื่อนท่ีของแพลตฟอร์ม 

เพื่อเก็บข้อมูลแบบเป็นแถบยาวต่อเนื่อง โดยเหมาะกับ

แพลตฟอร์มที่เคลื่อนที่อย่างต่อเนื่อง เช่น HAPS หรือ

ดาวเทียม โดยมีมวล 2.6 กิโลกรัมตัวอย่างคุณภาพข้อมูล

ภาพการส�ำรวจ ดังภาพ 16

ตาราง 2 
แหล่งข้อมูลเทคโนโลยี HAPS ในปัจจุบัน

HAPS UAV wp/ wt

Zephyr 7 0.047

Zephyr S 0.067

UAVOS Apus Duo 2 0.063

EAV – 3 0.06

PHASA - 35 0.1

Kea Atmos M2 0.1

wp/wt average 0.065

Note. From “Pseudo-Satellite Drone Flies for 

25 Days Straight, Sets Endurance,” by Tom 

Metcalfe, (2018), retrieved from https://www.

livescience.com/63378-pseudo-satellite-drone-

record.html?utm_source=chatgpt.com

ภาพ 15 MEDUSA (EUSI, 2020)
Note. From “True 30 cm VHR imagery the highest 
quality resolution imagery for projects that require 

unparalleled clarity,” by EUSI, 2020, Retrieved 

from https://www.euspaceimaging.com/true-

30-cm-imagery/

ภาพ 16 ตัวอย่างระยะการเก็บตัวอย่างภาคพื้นดินที่ 30 

เซนติเมตร (EUSI, 2020)
Note. From “True 30 cm VHR imagery the highest 
quality resolution imagery for projects that require 
unparalleled clarity,” by EUSI, 2020, Retrieved 
from https://www.euspaceimaging.com/true-
30-cm-imagery/

	 แต่อย่างไรก็ตามเมื่อมีการติดตั้งจริงจ�ำเป็นต้อง

เพิม่น�ำ้หนกัในส่วนอุปกรณ์ตดิตัง้ซ่ึงมีค่าน�ำ้หนกัรวมทัง้หมด

ของกล้อง และอุปกรณ์การติดตั้งประมาณ 5 กิโลกรัม จาก

ข้อมูลดังกล่าว สามารถน�ำไปค�ำนวณหาน�้ำหนักรวมสุทธิ

ของอากาศยานไร้คนขับได้ ดังสมการท่ี (12)

                  
 (12)

	 ดังนั้นจากผลการค�ำนวณต้นแบบอากาศยานไร้

คนขับเพดานบินสูงเสมือนดาวเทียมมีน�ำ้หนักรวมประมาน 

76.923 กิโลกรัม ดังตาราง 3
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	 5. การประมาณ P/W และ W/S

	 จุดเริ่มต้นในการออกแบบเชิงหลักการ คือ การหา

ค่าของ P/W (Power-to-weight ratio) และ W/S (Wing 

loading) ขั้นตอนการประมาณค่าเริ่มต้นของสมรรถนะ

อากาศยานจะเริ่มต้นที่การค�ำนวณ Constraint Diagram 

จากสมการดังต่อไปนี้

	 1. Maximum Load/Turn

 
(13)

	 2. Endurance

(14)

	 3. Cruise

  
(15)

	 4. Stall conditions

          
(16)

	 เพือ่สร้าง Constraint diagram ซึง่เป็นการพลอ็ต
กราฟระหว่าง P/W กบั W/S จ�ำเป็นจะต้องประมาณค่าอืน่ ๆ 
ในสมการเพิ่มเติมด้วยค่าทางสถิต ตามตาราง 4 5 และ

ค่าคงที่ในตาราง 6 ท�ำให้สามารถเขียนกราฟ Constraint 

Diagram ดังภาพ 17   

	 จากภาพ 17 จะเห็นได้ว่าขอบเขตสีเหลืองคือ

ขอบเขตที่สามารถเลือกค่า P/W และ W/S ได้ ผู ้วิจัย

ต้องการอากาศยานมีน�้ำหนักเบาและใช้ก�ำลังน้อย จึงเลือก

ที่จะให้จุดออกแบบ (design point) มีต�ำแหน่งอยู่ที่มุม

ซ้ายล่างของขอบเขตที่เลือกได้ โดยมีค่า W/S เท่ากับ 23  

และ P/W เท่ากับ 7

ตาราง 3
ตารางน�้ำหนักส่วนประกอบส�ำคัญของอากาศยาน

ส่วนประกอบหลัก ประมาณน�้ำหนัก (kg)

อุปกรณ์ระหว่างบรรทุก 5

ระบบอิเล็กทรอนิกส์ 2

โซล่าเซลล์

MPPT

แบตเตอรี่

ระบบขับเคลื่อน

โครงอากาศยาน

น�้ำหนักรวม 77(76.923)

ภาพ 17 กราฟ Constraint Diagram
ตาราง 4
ตารางสถิติค่าแรงต้านเนื่องจากรูปร่างอากาศยานจาก

อากาศยานรูปแบบต่าง ๆ

Aircraft type CD0

Jet transport 0.015 - 0.02

Twin-engine piton prop 0.022 - 0.028

Small GA with retractable landing gear 0.02 - 0.03

Small GA with fixed landing gear 0.025 - 0.04

Agricultural 0.04 - 0.07

Sailplane/Glider 0.012 - 0.015

Supersonic fighter 0.018 - 0.035

Homebuilt 0.025 - 0.04

Microlight 0.02 - 0.035

Note. From “Design for 4D Printing of Biodegradable 

Shape Memory Polymers for Disposable UAV Systems,”
by M. Ebeid and S.James, 2023, Polymers, 15(1), 
(p. 3562). Copyright 2023 by Elsevier
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ตาราง 5 
ตารางสถิติค่าแรงยกต่อแรงต้านของอากาศยานแต่ละ

ประเภท 2 เครื่องยนต์

Aircraft type CD0

Jet transport 0.015 - 0.02

Note. From Aircraft design: A systems engineering 

approach by M. H. Sadraey, 2013. Copyright 2013 

by John Wiley & Sons

ตาราง 6
ตารางค่าประมาณส�ำหรับค่าที่จ�ำเป็นในการสร้าง Initial 

guess values

ค่าประมาณ

ρair0          ความหนาแน่นระดับน�้ำทะเล 1.225 kg/m3

ρair17km     ความหนาแน่นระดับภารกิจ 0.141 kg/m3

ηprop                      ประสิทธิภาพระบบขับเคลื่อน 0.85

V                                         ความเร็วเดินทาง 18 m/s

n                                                   Load factor 2.5

CD0            สัมประสิทธิ์แรงต้านเนื่องจากรูปร่าง 0.016                                                     

AR                                               Aspect Ratio 26

e                                     ประสิทธิภาพออสวาลด์ 0.95

K                                                  ค่าคงที่ 0.012882

CLmax                           สัมประสิทธิ์แรงยกสูงสุด 1.6

Vs                                    ความเร็วร่วงหล่น 12 m/s

Note. From Design of solar powered airplanes 
for continuous flight (Doctoral dissertation), by  
A. Noth, 2008, Copyright 2008 by ETH .ZÜRICH 

	 6. การประมาณขนาดปีก และค่าอากาศพลศาสตร์ 
(wing sizing and aerodynamic coefficient)

6.1 การประมาณขนาดปีก
เมือ่ทราบค่า P/W และ W/S รวมถึงค่าประมาณ

อืน่ ๆ  ในเบือ้งต้น จะสามารถน�ำไปค�ำนวณหาความกว้างปีกได้

                     
 (17)

โดยที่ 
	 AR คือ อัตราส่วน Aspect ratio มีค่าเท่ากับ 

ความยาวปีก (b) ต่อ พื้นที่ปีก (S)

	 จัดรูปสมการ (17) ใหม่โดยน�ำ W/S และน�้ำหนัก

อากาศยานมาใช้ในการค�ำนวณ

                 
(18)

ผลลัพธ์จากสมการท่ี (18) b มีค่าเท่ากับ 29.22 เมตร

                   
(19)

ผลลัพธ์จากสมการที่ (19) s มีค่าเท่ากับ 32.83 ตารางเมตร
6.2 ค่าสัมประสิทธิ์ทางอากาศพลศาสตร์
ได้แก่ สัมประสิทธิ์แรงยก (CL) สัมประสิทธ์ิแรง

ต้าน (CD) สัมประสิทธิ์แรงต้านเนื่องจากรูปร่างอากาศยาน 
(CD0) และสมัประสทิธิแ์รงต้านเนือ่งจากแรงต้านสมัประสทิธ์
แรงต้านเน่ืองจากแรงต้านเหนียวน�ำ (CDi) โดยมี K เป็น
ค่าคงท่ีแปรผันกับ AR และ e สามารถหาค่าสัมประสิทธ์ิ
ท่ีส�ำคัญได้ดังสมการต่อไปนี้

                      CL=     2W                       (20)
                              ρV2S 

ผลลัพธ์จากสมการท่ี (19) CL  มีค่าเท่ากับ 1.006 

                     (21)

               (22)

	 และจากสมการท่ี (21) และ (22) CD มีค่าเท่ากับ 
0.0291 เมือ่ทราบค่าสมัประสทิธิแ์รงยก และสมัประสทิธิแ์รง
ต้าน สามารถน�ำค่าท้ังสองหาอัตราส่วนระหว่าง  สมัประสิทธิ์
แรงยกต่อสัมประสิทธิ์แรงต้านได้จากสมการท่ี (23)

                      
(23)

	 ดังนั้น CL/CD มีค่าเท่ากับ 34.64
6.3 การเลือกแพนอากาศ (airfoil selection)
ท่ีช้ันความสูงปฏิบัติการ ซ่ึงมีย่านเลขเรย์โนลด์ 

200,000 – 450,000 ผูว้จิยัได้เลอืกรูปแบบแพนอากาศ โดย
ใช้โปรแกรม XFLR5 มาวิเคราะห์ค่าคุณลักษณะเฉพาะทาง
อากาศพลศาสตร์ โดยใช้วิธีวอร์เทคแลททิซ พบว่า แพน
อากาศแบบ SG6043 ดังภาพ 18 มีค่าของสัมประสิทธิ์แรง
ต้านที่น้อยที่สุดในช่วงของค่าสัมประสิทธิ์แรงยกที่ต้องการ 
มีความซับซ้อนในการข้ึนรูปแพนอากาศน้อย ดังนั้น แพน
อากาศแบบ SG6043 จึงมีความเหมาะสมมากท่ีสุดส�ำหรับ
การด�ำเนนิการก�ำหนดรปูแบบ และสร้างปีกของอากาศยาน

ไร้คนขับพลังงานแสงอาทิตย์เพดานบินสูงเสมือนดาวเทียม

ต้นแบบต่อไป 
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ภาพ 18 แพนอากาศแบบ SG6043

	 7. การก�ำหนดแผนแบบของแพนหาง 
	 แพนหางมีหน้าที่ส�ำคัญการช่วยแก้โมเมนต์ท่ีเกิด

จากปีก และช่วยในการบังคับอากาศยาน โดยประกอบไป

ด้วย 3 ส่วนส�ำคัญ คือ Vertical Stabilizer Horizontal 

stabilizer และ Trim tabs ซึง่เป็นแผ่นทีม่อียูท่ัง้บน Vertical 

และ Horizontal stabilizer มีหน้าที่ช่วยท�ำให้เครื่องบิน

อยู่ในสมดุลได้ดังภาพ 19
	 ทางผู้วิจัยได้ออกแบบแพนหางให้มีลักษณะเป็น

แบบ boom mounted Invert V-Tail ซึ่งมีข้อดีคือ ท�ำให้

มีแรงต้านรบกวนน้อย (Interference drag) เพ่ิมความ

แข็งแรงให้กับโครงสร้างปีกเน่ืองจากมีจุดยึดจากหางเพ่ิม

มากขึ้นในการลดการโก่งของปีกที่มีลักษณะยาว รวมถึง

ยังสามารถมีพื้นที่ติดตั้งโซล่าเซลล์บริเวนพื้นที่หางระดับได้

เพ่ิมเติม โดยที่ขนาดของแพนหางของอากาศยานสามารถ

ค�ำนวณได้จากสูตรดังต่อไปนี้ 

          
(24)

          
(25)

โดยที่  

	 Svt คือ ขนาดของพื้นท่ีหางแนวตั้ง ซึ่งมี Ct เป็น

ค่าทางสถิติ

	 Sht คือ ขนาดของพื้นที่หางแนวนอน ซึ่งมี Ct เป็น

ค่าทางสถิติ

	 Cvt คือ ค่าทางสถิติของหางตั้ง

	 Cht คือ ค่าทางสถิติของหางนอน 

	 S(ref,wing) คือ พ้ืนที่ปีก หรือ Span

	 Lvt คือ ความยาว 25% ของคอร์ด ลากตามยาว

จนถึง 25% ของหางต้ัง
	 Lht คือ ความยาว 25% ของคอร์ด ลากตามยาว

จนถึง 25% ของหางนอน 

ภาพ 19 Empennage design

Note. From Numerical investigstion of a fixed wing 

mini UAV (Master’s thesis) by A. H. Jilan, 2022. 

Copyright 2022 by Chittagong University 

ตาราง 7

ค่าคงท่ีและตัวแปรต่าง ๆ ในการค�ำนวณขนาดของแพน

หางอากาศยาน

Ct Lt (m) Chord (m)

Vertical Tail 0.04 15.23 1.12

Horizontal Tail 0.5 7.60 1.12

	 จากการค�ำนวณท�ำให้ได้พืน้ทีห่างในแนวตัง้ (vertical 

tail) เท่ากับ 2.52 ตารางเมตร และพื้นท่ีหางในแนวนอน 

(horizontal tail) เท่ากับ 2.42 ตารางเมตร

	 8. การประมานค่าก�ำลังไฟฟ้ารวม และพลังงาน

ไฟฟ้ารวม (power estimation)

	 ข้ันตอนการประมาณค่าก�ำลังขับของอากาศยาน 

สามารถค�ำนวณก�ำลงัขับของอากาศยาน (power required) 

ได้จากการบินตรงระดับด้วยความเร็วคงท่ี (steady level 

flight) ด้วยความเร็วท่ีก�ำหนด 18 เมตรต่อวินาที 
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8.1 ก�ำลังไฟฟ้ารวม (total electric power) 

จ�ำเป็นต้องทราบถึงก�ำลังขับที่ต้องการของอากาศยาน โดย

ก�ำลังไฟฟ้ารวมของอากาศยานประกอบไปด้วยก�ำลัง 2 

ส่วน ดังภาพ 21 ได้แก่ ก�ำลังขับเคลื่อนที่ต้องการ (Preq) 

ส�ำหรับการบินตรงระดับ (Plevel) สมการที่ (26) และก�ำลัง

ไฟฟ้าส�ำหรับระบบต่าง ๆ (Pelec tot) สมการที่ (27) โดยมี

การก�ำหนดค่าประสทิธิภาพมอเตอร์และใบพดั อปุกรณ์เอวิออ

นิกส์ เท่ากับ 0.7 และ 0.9 ตามล�ำดับ

  
(26)

ผลลัพธ์จากสมการที่ (26) Plevel มีค่าเท่ากับ 392.92 วัตต์ 

(27)

โดยที่

	 ηmot คือ ประสิทธิภาพมอเตอร์

	 ηprop คือ ประสิทธิภาพใบพัด

	 ηbec คือ ประสิทธิภาพ Step Down 

	 Pav+Ppld คือ ผลรวมก�ำลงัอปุกรณ์อิเลก็ทรอนกิส์ 

	 ผลลัพธ์จากสมการที่ (27) Pelec tot มีค่าเท่ากับ 

583.58 วัตต์ 

8.2 พลงังานไฟฟ้ารวม (total electric energy) 

จากค่าก�ำลังไฟฟ้ารวม สามารถน�ำไปหาพลังงานไฟฟ้ารวม 

(Eelec tot) ของอากาศยานได้ จากภาพ 6 แสดงให้เห็นถึง

การบินระดับตลอดทั้งการปฏิบัติการ ท�ำให้สามารถน�ำค่า

ของก�ำลังไฟฟ้ารวมคูณกับเวลาช่วงกลางวัน (Tday) และ

กลางคืน (Tnight) โดยเลือกเวลาช่วงกลางวัน 10.8 ช่ัวโมง 

ตามสมการที่ (28)

 
(28)

โดยที่ 

	 ηchrg คือ ประสิทธิภาพการชาร์จประจุ

	 ηdchrg คือ ประสิทธิภาพการคลายประจุ

	 ผลลัพธ์จากสมการท่ี (28) Eelec tot มีค่าเท่ากับ 

14,948.2 วัตต์ช่ัวโมง
8.3 การเลือกแบตเตอรี่ส�ำหรับการปฏิบัติ

ภารกิจการบิน ผู้วิจัยเลือกใช้แบตเตอรี่ลิเทียมเมทัล (Li-

metal Sion Power) คุณภาพสูง ดังภาพ 22 ซ่ึงมีค่าความ

หนาแน่นพลังงาน (Kbatt) 490 วัตต์ชั่วโมงต่อกิโลกรัม 

อีกท้ังยังสามารถใช้ในอุตสาหกรรมอวกาศซ่ึงมีอุณหภูมิ

ต�่ำ ความหนาแน่นต�่ำ คล้ายกับสภาพแวดล้อมของชั้น

บรรยากาศสตราโตสเฟียร์ 

ภาพ 20 การสมดลุพลงังานของอากาศยานไร้คนขบัพลงังาน

แสงอาทิตย์สมรรถนะสูงเพดานบินต�่ำ

ภาพ 21 ผลรวมของก�ำลังไฟฟ้ารวม

ภาพ 22 แบตเตอรี่ Li-metal Sion Power 
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8.4 การค�ำนวณหาพลังงานส�ำหรับแบตเตอรี่ 

(Ebatt) หมายถึง พลังงานท่ีแบตเตอรี่ต้องกักเก็บเอาไว้ใช้

ส�ำหรับการปฏิบัติการในช่วงที่ไม่สามารถสร้างพลังงานได ้

สามารถค�ำนวณได้ตามสมการที่ (29)

         
(29) 

	 ผู้วิจัยเลือกใช้แบตเตอรี่แบบ 12 เซลล์ 44.4 โวลต์ 

ดังนั้น Ebatt มีค่าเท่ากับ 192,772.98 แอมแปร์ชั่วโมง จาก

พลังงานที่ค�ำนวณได้ สามารถค�ำนวณหาน�ำ้หนักแบตเตอรี่ 

(mbatt) ได้จากสมการท่ี (30)

           
(30) 

ผลลพัธ์จากสมการที ่(30) mbatt มค่ีาเท่ากบั 17.47 กโิลกรมั

	 9. ระบบขับเคลื่อน (propulsion system)

	 เพื่อเลือกมอเตอร์ และใบพัดส�ำหรับระบบขับ

เคลื่อน จ�ำเป็นต้องรู้ค่าแรงขับที่ต้องการของอากาศยาน 

โดยสามารถค�ำนวณได้จากอัตราส่วนแรงขับ (T) ต่อน�้ำ

หนักอากาศยาน (W) โดยอัตราส่วนแรงขับต่อน�้ำหนัก

อากาศยานควรมีค่าอยู่ระหว่าง 0.31 – 0.5 โดยสามารถ

ค�ำนวณได้ตามสมการที่ (31) และ (32)

                     
(31)

                     
(32)

	 เนือ่งด้วยอากาศยานต้นแบบถกูเลอืกการออกแบบ

เป็นอากาศยานแบบใบพัดไฟฟ้าคู่ ดังนั้นระบบขับเคลื่อน

มอเตอร์และใบพัดแต่ละข้าง จึงต้องมีแรงขับจ�ำนวนครึ่ง

หนึ่งของแรงขับที่ต้องการจึงมีค่าเท่ากับ 14.972 กิโลกรัม 

เพ่ือให้ได้แรงขับตามต้องการ โดยจากการส�ำรวจพบว่า 

มอเตอร์ SII-6560-180KV ชนิด Volt (12s) และใบพัด

แบบ MEJZILK 24*10TH มีแรงขับอยู่ที่ 15.4 กิโลกรัม 

ดังภาพ 23 โดยมอเตอร์ และใบพัด 1 ชุดมีมวล 1.191 

กิโลกรัม โดยอากาศยานต้องการ 2 ชุดท�ำให้มวลของกลุ่ม

ระบบขับเคล่ือนมีค่า 2.656 กิโลกรัม

ภาพ 23 มอเตอร์ SII-6560-180KV ใบพัดแบบ MEJZILK 

24*10T

Note. From “Propeller 24x10 CCW 2B TH,” by 

Meizlik, 2020, retrieved from https://shop.mejzlik.

eu/propeller-24x10-ccw-2b-th/ 

	 10. โซล่าเซลล์ (solar cells)

	 ในหัวข้อท่ี 2 สามารถค�ำนวณค่าพลังงานแสง

อาทิตย์ (Eday density) น้อยที่สุดได้ 41,531,021.58 

วัตต์ต่อตารางเมตรต่อวัน ซึ่งค่าดังกล่าวจะถูกน�ำมาใช้ใน

การค�ำนวณหาพื้นที่ติดตั้งโซล่าเซลล์ตามสมการท่ี (33) 

ซึ่งอธิบายถึง พื้นที่ติดตั้งแผงโซล่าเซลล์มี (Asc) เท่ากับ

พลังงานท่ีต้องการผลิตต่อด้วยพลังงานท่ีสามารถสร้างได้

ต่อ 1 ตารางเมตร

   (33) 

โดยท่ี
	 ηsc  คือ ประสิทธิภาพโซล่าเซลล์

	 ηcbr  คอื ประสทิธภิาพเนือ่งจากความโกงของปีก

	 ηmpptคือ ประสิทธิภาพควมคุมการชาร์จไฟฟ้า

	 โดยพืน้ทีต่ดิตัง้แผงโซล่าเซลล์เท่ากบั 7.577 ตาราง

เมตร สามารถน�ำไปหาจ�ำนวนแผ่นโซล่าเซลล์ที่ติดตั้งบนผิว

ปีกได้ โดยในงานวิจัยนี้ ผู้วิจัยได้เลือกใช้โซล่าเซลล์ที่มีขนาด 

1 แผ่นมีพื้นที่ 0.125*0.125 ตารางเมตร ประสิทธิภาพ 

24 เปอร์เซ็นต์ ติดตั้งจ�ำนวนโซล่าเซลล์ท้ังหมด 485 แผ่น 

โดยแต่ละแผ่นมีมวล 6.5 กรัมท�ำให้แผงโซล่าเซลล์มีมวล 

3.1525 กิโลกรัม เมื่อน�ำไปคิดน�้ำหนักของตัวห่อหุ้มซึ่งมี

ค่า 0.26 เท่าของแผ่นโซล่าเซลล์ท�ำให้มวลรวมของโซล่า

เซลล์ท่ี 3.972 กิโลกรัม ดังภาพ 24
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ภาพ 24 ตัวอย่างโซล่าเซลล์ที่น�ำมาใช้งาน 

Note. From “High Efficiency Sunpower Maxeon 6 

Solar Cells 166 X 166 mm GEN 6 Photovoltaic Cells 

IBC Solar Panel Cells,” by Starworld Electronics Co., 

Ltd., Shenzhen, 2013, retrievedfrom https://www.

alibaba.com/product-detail/High-efficiency-solar-

cells-Sunpower-maxeon_1600802706626.htmlhtml

	 11. เครื่องชาร์จประจุไฟฟ้า MPPT

	 เครื่องชาร์จประจุไฟฟ้า MPPT หรือ Maximum 

Power Point Tracking เป็นอุปกรณ์ที่ช่วยหาค่ากระแส

สงูสุดโดยเลอืกใช้แบบทีม่ค่ีาความหนาแน่นก�ำลงัสงูสดุ โดย

สามารถค�ำนวณมวลได้ตามสมการที่ (34) 

 (34)

โดยที่

	 mMPPT คือ มวลของเครื่องชาร์จประจุไฟฟ้า 

MPPT

	 kMPPT   คือ ค่าคงที่ควบคุมการชาร์จไฟฟ้า

	 Imax      คือ ค่าความเข้มของแสงสูงสุด

	 Asc       คือ พื้นที่แผงโซล่าเซลล์

	 ผลลัพธ์จากสมการที่ (34) mMPPT มีค่าเท่ากับ 

0.918 กิโลกรัม

 

	 12. โครงอากาศยาน (airframe)

	 นบัตัง้แต่การออกแบบเชิงหลกัการของ (Noth, 2008) 

จนถึง (Ahmad & Mahdi, 2017) จะพบว่า มีการประมาณ

ค่าน�้ำหนักของอากาศยานให้ค่าที่สูงเกินจริง โดยน�ำ้หนกั

ของอากาศยานประเภท HAPS ส่วนใหญ่ 90 เปอเซ็นต์ เป็น

น�้ำหนักของโครงสร้างปีก ซ่ึงมีขนาดใหญ่ และมีความยาว

มาก เพื่อรองรับการติดตั้งแผงโซลาร์เซลล์ได้อย่างเพียงพอ 

ผู้วิจัยได้เลือกใช้สมการของ (Ju-Yeol Yun, 2020) ซึ่งเป็น

สมการที่ใช้ออกแบบโครงสร้างอากาศยานที่มีน�้ำหนักเบา 

คุณสมบัติการบินที่คล้ายคลึงกับอากาศยานพลังงานแสง

อาทติย์ โดยเฉพาะการท�ำงานในช่วงจ�ำนวนเรย์โนลด์ต�่ำ (low 

reynolds number) และการใช้วัสดุน�้ำหนักเบา โดยเลือก

ใช้พารามเิตอร์ส�ำคญั ได้แก่ อัตราส่วนความเรียวยาวของปีก 

(aspect ratio) และพื้นที่ปีกหลัก (main wing area) เป็น

ตัวแปรในการวิเคราะห์ถดถอย เพื่อสร้างสมการประมาณ

ค่าน�้ำหนักท่ีมีความแม่นย�ำยิ่งข้ึน โดยใช้ EAV-3 อ้างอิง ซ่ึง

เป็นสมการร่วมสมัย และพบว่าน�้ำหนักท่ีค�ำนวณมีค่าใกล้

เคียงน�้ำหนักจริง ตามสมการท่ี (35) 

    Ws = -0.0008AR2-0.005S2+0.53AR+  

             12.88S+0.027AR·S-10.46           (35)

	 ผลลัพธ์จากสมการท่ี (35) Ws มีค่าเท่ากับ 45.20 

กิโลกรัม

ผลลัพธ์ของงานวิจัย

1. การเปรียบเทียบน�้ำหนักคาดการณ์กับน�้ำหนักที่ได้

จากการค�ำนวณ

	 โดยทางผูว้จิยัได้น�ำผลการค�ำนวณด้วยกระบวนการ

ออกแบบเชงิหลักการมาเปรยีบเทยีบกบัการคาดการณ์ตาม

ตาราง 8 พบว่า น�้ำหนักรวมของอากาศยานมีแนวโน้มเป็น

ไปในทิศทางเดียวกัน
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ตาราง 8  

ตารางผลการค�ำนวณด้วยกระบวนการออกแบบเชิงหลัก

การแบบดั้งเดิม

ส่วนประกอบหลัก ผลการค�ำนวณ 
(kg)

ค่าประมาณ 
(kg)

อุปกรณ์ระหว่าง
บรรทุก

5 5

ระบบ
อิเล็กทรอนิกส์

2 2

โซล่าเซลล์ 3.15

MPPT 0.92

แบตเตอรี่ 17.47

ระบบขับเคลื่อน 2.38

โครงอากาศยาน 45.20

น�้ำหนักรวม 76.94 76.923

2.  ผลลัพธ์การออกแบบเชิงหลักการของอากาศยานไร้

คนขับเพดานบินสูงเสมือนดาวเทียม

	 จากผลลัพธ์กระบวนการออกแบบเชิงหลักการ

ด้วยวิธีแบบดั้งเดิม ท�ำให้ผู้วิจัยสามารถก�ำหนดขนาดและ

รูปร่างของต้นแบบอากาศยานไร้คนขับเพดานบินสูงเสมือน

ดาวเทียม โดยมีรายละเอียดขนาดและรูปร่าง ดังตาราง 9 

ทางผู้วิจัยได้เขียนแบบสามมิติโดยใช้โปรแกรม CATIA เพื่อ

ให้เห็นเป็นรูปธรรม (M-HAPS) ดังภาพ 25

3. การเปรียบเทียบผลลัพธ์การออกแบบเชิงหลักการ

ทั้งสองวิธี

	 การเปรียบเทียบผลผลลัพธ์การออกแบบเชิงหลัก

การด้วยวิธีดังเดิม เข้ากับวิธีออกแบบของ Ahmad and 

Mahdi (2017) แสดงการเปรียบเทียบในรูปแบบของกราฟ

แผนภูมิแท่ง ดังภาพ 26–28 โดยอ้างอิงจากชุดข้อมูลใน

ตาราง 9 แสดงให้เห็นว่า ค่าคุณลักษณะต่าง ๆ  ของต้นแบบ

อากาศยานไร้คนขับทีไ่ด้จากการค�ำนวณโดยส่วนใหญ่มแีนว

โน้มผลลัพธ์การออกแบบเป็นไปในแนวทางเดียวกัน ซึ่ง

ท�ำให้กระบวนการออกแบบเชิงหลักการท่ีน�ำเสนอในงาน

วิจัยมีความน่าเชื่อถือ แต่จะมีชุดข้อมูลที่มีความแตกต่าง

มากกว่า 10% แบ่งออกไป 3 กลุ่ม ได้แก่ ข้อมูลด้านปีก 

ข้อมูลอากาศพลศาสตร์ และข้อมลูด้านระบบอเิลก็ทรอนกิส์

การบิน จากข้อมูลด้านอากาศพลศาสตร์เกี่ยวเน่ืองกับ

ข้อมูลด้านปีก วิธีการของ A&M. เป็นการแสดงค่าความ

เป็นไปได้ในการออกแบบโดยจะแสดงค่าผลการค�ำนวณที่

ให้ผลลพัธ์มวลรวมของอากาศยานรวมน้อยทีส่ดุ ด้วยข้อมลู

ชุดเดียวกันสามารถปรับค่าต่าง ๆ  ได้จากตาราง 6 ในส่วน

ข้อมูลด้านระบบอิเล็กทรอนิกส์การบินมีความคลาดเคลื่อน

เนื่องจากค่าท่ีใช้ในการค�ำนวณด้วยกระบวนการออกแบบ

เชิงหลักการเป็นการประมาณค่า แต่วิธีของ A&M. เป็นค่า

ทางสถิติ 

	 แม้ค่าทีไ่ด้จากกระบวนการออกแบบด้วยวธิดีัง้เดมิ

และวิธีของ (Ahmad & Mahdi, 2017) จะมีความใกล้

เคียงกันในเชิงตัวเลข แต่หลักการด�ำเนินการแตกต่างกัน

โดยสิ้นเชิง กล่าวคือ วิธีออกการแบบด้วยวิธีดั้งเดิม ใช้

การก�ำหนด design point ล่วงหน้าและประเมินจาก 

Constraint Diagram โดยไม่ประเมินพลังงานในลักษณะ

รอบด้าน ในขณะท่ีวิธีของ (Ahmad & Mahdi, 2017) ใช้

แนวทาง iterative design ท่ีเริ่มจากภารกิจเป็นตัวตั้งต้น 

ผ่านการค�ำนวณพลังงานสุริยะในช่วงวัน (รวมท้ัง worst-

case day) และออกแบบ geometry ของอากาศยานให้

สอดคล้องกับภารกิจนั้น ก่อนสร้าง design space เพื่อ

น�ำไปสู่การเลือกจุดออกแบบท่ีสมดุลพลังงาน 

ภาพ 25 แบบจ�ำลองสามมิติ (M-HAPS)
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ตาราง 9

ตารางเปรียบเทยีบผลการค�ำนวณการออกแบบเชงิหลกัการ

ด้วยวิธีดังเดิม เข้ากับวิธีออกแบบของต้นแบบอากาศยาน

ไร้คนขับ

CA. A&M. %Diff

มวลรวม 76.944 76.271 0.875

ก�ำลังบินระดับ 392.294 397.34 1.286

มวลโครงอากาศยาน 45.204 46.435 2.723 

ก�ำลังไฟฟ้ารวม 583.576 552.20 5.376

มวลแบตเตอรี่ 17.468 16.523 5.410

พื้นที่แผงโซลาร์เซลล์ 7.577 6.793 10.347

มวลแผงโซลาร์เซลล์ 3.972 2.868 27.795

มวล MPPT 0.918 0.868 5.447

มวลระบบขับเคล่ือน 2.382 2.331 2.141

ความเร็วการบินระดับ 18 17.905 0.528

แรงต้านรวม 21.794 22.192 1.826

พื้นที่ผิวปีก 32.832 32.895 0.192

มวลระบบ
อิเล็กทรอนิกส์

2 2.288 14.4

ก�ำลังระบบ
อิเล็กทรอนิกส์

20 13.729 31.355

ความกว้างปีก 29.217 25 14.433

AR 26 19 26.923

สมัประสทิธิแ์รงต้านของ
แพนอากาศ

0.016 0.012 25

สมัประสทิธิแ์รงต้านจาก
แรงยก

0.013 0.018 38.462

เลขเรย์โนลด์ 200726.423 23382 16.487

อัตราส่วนแผง
โซลาร์เซลล์

23.079 20.649 10.529

P/W 7.584 7.240 4.536

W/S 22.983 22.739 1.062

Note. From Design of a Swept-Wing High-Altitude 

Long-Endurance Unmanned Air Vehicle (HALE 

UAV) (Doctoral dissertation), by University of 

Salford Greater Manchester. Copyright 2017 by 

University of Salford Greater Manchester

ภาพ 26 แผนภูมิแท่งเปรียบเทียบ (กลุ่มมวล)

ภาพ 27 แผนภูมิแท่งเปรียบเทียบ (กลุ่มอื่น ๆ)

ภาพ 28 กราฟแสดงจุด P/W และ W/S ที่ได้จากการ

ประมาณ การออกแบบ และวิธีของต้นแบบอากาศยาน

ไร้คนขับ
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ตาราง 10
ข้อมูลผลลัพธ์ขนาดต้นแบบอากาศยานไร้คนขับเพดานบิน

สูงเสมือนดาวเทียม

ข้อมูลสมรรถนะ

น�้ำหนักเครื่องรวม                        76.94 kg

ความเร็ว                                   18 m/s

ความเร็วร่วงหล่นท่ีระดับน�้ำทะเล       4.84 m/s

ความเร็วร่วงหล่นท่ีระดับปฎิบัติการ    14.28 m/s

ความยาว                                  10.96 m

น�้ำหนักระหว่างบรรทุก                         5 kg

ปีก

แพนอากาศ                               SG6043

ความกว้างปีก                            29.22 m

Aspect Ratio                            26

พื้นที่ปีก                                   32.83 m2

อัตราส่วนพื้นที่ Solar cell             23.08%

ชุดแพนหาง

ชุดหาง                                Inverted U-tail

แพนอากาศ                             NACA 0012

พื้นที่หางแนวตั้ง                          2.52 m2

พื้นที่หางแนวนอน                       2.42 m2

แขนมุมปักเงย                            7.63 m

สรุปและการอภิปรายผลงานวิจัย

	 กระบวนการออกแบบทัง้ 2 แบบท่ีได้ท�ำการศกึษา

พบว่า กระบวนการของ (Noth, 2008) ท�ำให้การออกแบบ

อากาศยานไร้คนขบัเพดานบนิสงูเสมอืนดาวเทยีมมนี�ำ้หนกั

ที่มากเกินไป ซ่ึงไม่สามารถน�ำมาใช้งานได้จริง (Ahmad & 

Mahdi, 2017) ได้น�ำวิธีการค�ำนวณมาปรับใช้เพื่อให้ได้

ข้อมูลใกล้เคียงกับส่วนประกอบที่น�ำมาใช้จริง 

	 1. ผลการออกแบบด้วยวิธีการแบบดั้งเดิม

	 ตามเงื่อนไขการออกแบบปฏิบัติการที่ระดับ

ความสูง 17 กิโลเมตร โดยมีเงื่อนไขทางด้านพลังงานแสง

อาทิตย์ท่ีให้ค่าพลังงานน้อยท่ีสุด น�้ำหนักระหว่างบรรทุก 5 

กิโลกรัม พบว่า อากาศยานมีน�้ำหนักรวม 76.94 กิโลกรัม  

เมื่อเปรียบเทียบกับวิธีของ (Ahmad & Mahdi, 2017) 

พบว่า ข้อมูลน�้ำหนักมีแนวโน้มผลลัพธ์การออกแบบเป็น

ไปในทิศทางเดียวกัน ซ่ึงท�ำให้เช่ือมั่นถึงความเช่ือถือได้ของ

กระบวนการออกแบบเชิงหลักการท่ีน�ำเสนอในงานวิจัยนี้

ตาราง 11 

ตารางเปรยีบเทยีบ M-HAPS กบัอากาศยานในกลุม่เดยีวกนั

ท่ีประสบความส�ำเร็จสูงสุด

M-HAPS Zephyr 
7

Zephyr 
8/S

ความกว้างปีก (m) 29.22 25.5 25

น�้ำหนัก (kg) 76.94 53 75

ความสูง (km) 17 21.5 22.5

ระยะเวลา (day) 30 14 25

น�้ำหนักบรรทุก (kg) 5 2.5 5

Note. From “Zephyr High Altitude Platform Station 

(HAPS),” by Airbus, 2018, retrieved from https://

www.airbus.com/en/products-services/defence/

uas/zephyr

	 2. ผลสรุปการเปรียบเทียบคุณลักษณะอื่น  ๆ 

จากการเปลี่ยนแปลงของความสูง เป็นการ

เปลี่ยนแปลงของความหนาแน่น ซึ่งความหนาแน่นส่งผล

โดยตรงต่อการสร้างแรงยกของปีก เมื่อความสูงเพิ่มขึ้นส่ง

ผลให้ความหนาแน่นลดลง และเพือ่สร้างแรงยกชดเชยท�ำให้

ต้องการพื้นท่ีปีก (Wing area) มากข้ึนในขณะท่ี Aspect 

Ratio เท่าเดิม จึงต้องมีความกว้างปีก (Wingspan) มาก

ขึ้น เมื่อความกว้างปีกเพิ่มขึ้นส่งผลให้โครงสร้างอากาศยาน 

และน�ำ้หนกัรวมสงูขึน้ นอกจากนี ้เมือ่ความกว้างปีกเพ่ิมขึน้

ในขณะท่ีความต้องการในการสร้างพลังงานสูงข้ึน จะท�ำให้

อัตราส่วนพื้นท่ีการติดตั้งแผงโซลาร์เซลล์ลดลงเนื่องจาก

พื้นท่ีการติดตั้งแผงโซลาร์เซลล์มีค่าเท่าเดิม
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