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บทคดัย่อ 

บทความน้ีเป็นการนําเสนอการศกึษาและพฒันาอากาศยานไรค้นขบัแบบปีกตรงึขึน้-ลงทางดิง่ โดย

การออกแบบโครงสรา้งอากาศยาน ซึง่มรีปูแบบเป็นอากาศยาน 3 ใบพดั ประกอบดว้ยใบพดัชุดขบั

เคลื่อนทีต่ดิตัง้ทีปี่ก จาํนวน 2 ชุด และทีด่า้นทา้ยของลาํตวัอากาศยาน 1 ชุด การเลอืกแพนอากาศ

โดยใชโ้ปรแกรม XFLR5 มาวเิคราะหแ์พนอากาศ 5 รปูแบบ คอื S1223, E397, NACA-2411, FX-

63137sm และ Clack Y และใชโ้ปรแกรมวเิคราะห์แรงทางอากาศพลศาสตร์ ผลจากการวเิคราะห์

พบว่าแพนอากาศแบบ FX-63137sm มคีวามเหมาะสมในการนํามาสรา้งปีกของอากาศยาน และ

เลือกใช้แพนอากาศ NACA-1264 เป็นแพนหางดิ่งและแพนหางระดบั การออกแบบกลไกการ

เปลีย่นมุมรอบแกนพทิช์ (Pitch) ของชุดใบพดัคู่หน้าโดยต่อคนัชกักบัเซอร์โวมอเตอร์ ในลกัษณะ

ของ Four Bar Linkage และกลไกการเปลีย่นมมุรอบแกนสา่ย (Yaw) ของชุดใบพดัทา้ย เพือ่หกัลา้ง

แรงบิดส่วนเกินที่เกิดขึ้นจากตวัเอง ในลกัษณะของ Four Bar Linkage เช่นกนั ทดลองเพื่อหา

สมการคุณลกัษณะเฉพาะของชุดใบพดัโดยความสมัพนัธร์ะหวา่งสญัญาณควบคุมจากวทิยุบงัคบัใน

รูปแบบรอ้ยละของคนัเร่งกบัของค่าแรงขบัทีไ่ดจ้ากชุดใบพดั เพื่อเป็นขอ้มลูสาํหรบันําไปออกแบบ

ระบบควบคุมการบนิอตัโนมตัสิาํหรบัควบคุมอากาศยาน พบว่าความสมัพนัธม์รีปูแบบเป็นเชงิเสน้

โดยมคีา่แรงขบัสงูสดุ 1,700 กรมั เมือ่คนัเรง่อยูใ่นตาํแหน่งสงูสดุ 

คาํสาํคญั: อากาศยานไรค้นขบั, ขึน้ลงทางดิง่, แพนอากาศ 
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ABSTRACT 

This paper present a design and development of a fixed-wing vertical take-off and landing 

unmanned aerial vehicle. Aircraft structure is designed based on tilt-rotor by using tree rotors 

system. Analyzed five airfoils using the XFLR5 program including S1223, E397, NACA-2411, 

FX-63137sm and Clark Y. The FX-63137sm is the best results for the wings and select the 

NACA-2411 for the empennage. Design a stabilize mechanism about the pitch axis using 

the servo-motor connected in a four-bar Linkage configuration. A stabilize mechanism for roll 

axis to cancel unbalance torque using four-bar linkage too. Finally, the propeller system is 

tested for thrust characteristic by the relationship between the control signal from the radio 

controller in the percentage of throttle and the trust from the motor-propeller system 

necessary for design an automatic flight controller. The relationship is linear, with a maximum 

power of 1,700 g when the throttle is in the maximum power position. 

KEYWORDS: Unmanned Aerial Vehicle, Vertical Take-off and Landing, Airfoil 

 

1. บทนํา 

ในปัจจุบนัอากาศยานไรน้ักบนิไดร้บัการพฒันาและนํามาใชใ้นหลากหลายภารกจิ โดยเฉพาะ

ภารกิจทางด้านการทหาร ซึ่งปัจจุบนักองทพัอากาศได้ใช้อากาศยานไร้นักบินสําหรบัภารกิจ 

ISTAR คอื การขา่วกรอง (Intelligent) การเฝ้าตรวจ (Surveillance) การหาพกิดัเป้าหมาย (Target 

Acquisition) และการลาดตระเวน (Reconnaissance) 

อากาศยานไรน้ักบนินัน้ม ี2 ประเภทคอื ประเภทปีกหมุน (Rotary Wing) และปีกตรงึ (Fixed 

Wing) โดยแต่ละประเภทจะมจีุดเด่นและจุดด้อยที่แตกต่างกนั โดยที่อากาศยานปีกหมุนมคีวาม

คล่องตวัในการปฏบิตัภิารกจิในพื้นที่จํากดั สามารถขึน้ลงทางดิง่ได ้ลอยตวัน่ิงอยู่ในอากาศได ้มี

ความยดืหยุ่นในการปฏิบตัิ แต่สิ้นเปลืองพลงังาน ปฏิบตัิภารกิจไม่ได้นาน และอากาศยานรบั

น้ําหนักไดไ้มม่ากเท่าทีค่วร ในขณะทีอ่ากาศยานแบบปีกตรงึ มคีวามจาํเป็นตอ้งใชท้างวิง่ในการขึน้ 

หรอืลงสนาม ไม่สามารถลอยตวัน่ิงอยู่ในอากาศได ้จงึไม่มคีวามยดืหยุ่นในการปฏปัิตภิารกจิ แต่

สามารถรบัน้ําหนักบรรทุกไดม้ากกวา่ สิน้เปลอืงพลงังานน้อยกวา่จงึทาํใหป้ฏบิตัภิารกจิไดน้านกวา่

ดว้ย การออกแบบอากาศยานไรค้นขบั มผีูท้ําการวจิยัต่างๆ ดงัน้ี Kyuho Lee [1] ไดอ้อกแบบและ

สร้าง อากาศยานไร้คนขบัขนาดเล็กที่มคีวามยาวปีก 2 เมตร ใช้แพนอากาศแบบ NACA2411 

ความเรว็ในการบนิ 22 เมตรต่อวนิาท ีGesang Nugroho [2] ออกแบบอากาศยานไรค้นขบัความ

ยาวปีก 2.1 เมตร ใชแ้พนอากาศแบบ E397 โดยมคีวามเรว็ 27 เมตรต่อวนิาท ีMichael S. Selig 

และ James J. Guglielmo [3] ไดท้ําการทดสอบแพนอากาศหลายชนิดในอุโมงคล์มเพื่อเลอืกแพน
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อากาศทีม่แีรงยกสงูเมื่อมเีลขเรยโ์นลด ์(Reynolds Number) ตํ่าที ่2x105 โดยสรุปว่าแพนอากาศที่

เหมาะสมคอื S1223 และ FX63-137sm Koji Muraoka [4] และคณะ ออกแบบอากาศยานปีกตรงึ

ขึน้-ลงทางดิง่ 4 ใบพดั โดยโครงสรา้งของอากาศยานประกอบดว้ยปีก 2 ชุดวางเรยีงกนัตามแนว

ของลาํตวั ตดิตัง้มอเตอรไ์ฟฟ้าจาํนวน 4 ชุดตรงกึง่กลาง นอกจากน้ียงัมกีารวจิยัอากาศยานปีกตรงึ

ขึ้น-ลงทางดิ่ง 4 ใบพดั [5-7] Song Yanguo [8] ได้ออกแบบอากาศยานปีกตรึงขึ้น-ลงทางดิ่ง 2 

ใบพดั โดยตดิตัง้ใบพดัที่ปลายปีกทัง้สองขา้งของอากาศยาน ชุดใบพดัทัง้สองขา้งนัน้ทําจากชุด 

Swashplate ของเฮลิคอปเตอร์บังคับขนาดเล็กและติดตัง้ใบพัดข้างละ 3 ใบ มีขนาดเส้นผ่าน

ศนูยก์ลางของใบพดั 1.2 เมตร โครงสรา้งอากาศยานมขีนาดความยาวปีก 1.7 เมตร มคีวามเรว็ใน

การบินปกติ 25 เมตรต่อวินาที และงานวิจัยอากาศยานปีกตรึงขึ้น-ลงทางดิ่ง 2 ใบพดั [9-11] 

สําหรับอากาศยานไร้คนขบัปีกตรึงขึ้น-ลงทางดิ่งแบบ 3 ใบพดันัน้มีบริษัท Israel Aerospace 

Industries [12] นัน้วจิยัและบนิทดสอบไดส้าํเรจ็แต่มขีอ้มลูสาํหรบัแบบ 3 ใบพดัน้อย ดงันัน้จงึเป็น

สิง่ทีท่า้ทายสาํหรบัการวจิยั 

 

2.  การออกแบบอากาศยานไร้คนขบัต้นแบบ 

การออกแบบอากาศยานนัน้จะเริม่ต้นจากการกําหนดภารกิจของอากาศยานไร้นักบนิ ใน

งานวจิยัน้ีไดก้าํหนดภารกจิไวด้งัแสดงในรปูที ่1 คอืการบนิขึน้ในแนวดิง่ เปลีย่นรปูแบบการบนิจาก

อากาศยานปีกหมุนเป็นอากาศยานแบบปีกตรงึ อากาศยานจะไต่ไปยงัความสงูทีก่ําหนด และบนิ

เดนิทางตามเสน้ทางการบนิทีไ่ดท้าํการบนัทกึไวใ้นหน่วยความจาํของระบบควบคุมการบนิ เมือ่ถงึ

พื้นที่เป้าหมายอากาศยานจะบนิวนรอบๆ พื้นที่เป้าหมายที่ความสูงที่กําหนด และเมื่อเสร็จสิ้น

ภารกจิหรอืเวลาที่กําหนด อากาศยานจะบนิเดนิทางกลบัมายงัพื้นที่ลงจอด ลดระดบัและเปลี่ยน

รปูแบบการบนิจากอากาศยานปีกตรงึเป็นอากาศยานปีกหมนุ และทาํการลงจอดในพืน้ทีท่ีก่าํหนด 

 

 

รปูท่ี 1 รปูแบบการบินของอากาศยานไร้คนขบัปีกตรึงขึน้ลงทางด่ิง 

 

จากรูปแบบการบินที่กําหนด ทางผู้วจิยัได้กําหนดคุณลกัษณะเบื้องต้นของอากาศยานไร้

นกับนิปีกตรงึขึน้ลงทางดิง่ดงัน้ี 
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2.1 คณุลกัษณะเฉพาะของอากาศยาน 

1. ความยาวปีก 1.2 เมตร 

2. ความยาวลาํตวัไมเ่กนิ 1 เมตร 

3. ขบัเคลือ่นดว้ยมอเตอรไ์ฟฟ้า 

4. น้ําหนกัรวมไมเ่กนิ 2 กโิลกรมั 

5. สามารถวิง่ขึน้และลงทางดิง่ได ้

6. ความเรว็สงูสดุ 72 กม./ชม. 

7. ความเรว็การบนิเดนิทาง 54 กม./ชม. 

8. ความเรว็รว่งหลน่ 40 กม./ชม. 

จากคุณลกัษณะดงักล่าวจะนํามาเป็นเกณฑใ์นการออกแบบอากาศยานไรน้ักบนิ โดยเริม่ตน้

พจิารณาความเรว็ในการบนิเดนิทางซึง่ในทีน้ี่เท่ากบั 54 กโิลเมตรต่อชัว่โมงหรอื 15 เมตรต่อวนิาท ี

เป็นเกณฑใ์นการออกแบบรูปทรงของปีก และตวัแปรทีส่ําคญัอกีประการหน่ึงคอืขนาดความกวา้ง

ของปีก จากการศกึษางานวจิยัเกีย่วกบัอากาศยานไรน้ักบนิขนาดเลก็ว่าควรม ีAspect Ratio (AR) 

อยู่ที่ระหว่าง 8 ถึง 10 ดงันัน้อากาศยานที่ออกแบบจะมคีวามยาวปีกกาง (Wing Span) เท่ากบั 

1200 มม. และความกวา้งของปีก (Chord) เท่ากบั 150 มม. ซึ่งจะได ้Aspect Ratio เท่ากบั 8 จงึ

เลอืกความกวา้งปีกเทา่กบั 150 มม. 

 

2.2 การเลือกแพนอากาศ 

การพจิารณาเลอืกแพนอากาศนัน้ เริม่จากการเลอืกแพนอากาศจํานวน 5 แบบทีใ่หแ้รงยกสงู

ทีค่วามเรว็ตํ่าคอื S1223, NACA-2411, E397, FX-63137sm และ Clack Y แลว้นํามาทดสอบโดย

การจําลองในโปรแกรม XFOIL การทดสอบนัน้กระทําโดยการคํานวนค่าเลขเรยโ์นลด์ จากขนาด

ของความกวา้งปีกทีต่อ้งการ 
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ใชค้่าเลขเรยโ์นลดน้ี์ในการทดสอบแพนอากาศทัง้ 5 แบบ ผลการเปรยีบเทยีบสมัประสทิธิแ์รง

ยกกบัมมุปะทะ ( Angle of Attack : AoA ) ของแพนอากาศทัง้ 5 รปูแบบนัน้แสดงในรปูที ่2 

 

 

รปูท่ี 2 ความสมัพนัธ์ระหว่างสมัประสิทธ์ิแรงยกกบัมุมปะทะของแพนอากาศรูปทรง

ต่างๆ 

 

 

รปูท่ี 3 อตัราส่วนสมัประสิทธ์ิแรงยกต่อสมัประสิทธ์ิแรงต้านท่ีมมุปะทะต่างๆ 

 

จากการวิเคราะห์แพนอากาศทัง้ 5 รูปแบบในช่วงจํานวนเลขเรย์โนลด์ที่กําหนด ผลการ

คาํนวณดว้ยโปรแกรม XFOIL แสดงในตารางที ่1 
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ตารางท่ี 1 ผลการทดสอบในช่วงเลขเรย์โนลด์ท่ีกาํหนดของรูปทรงแพนอากาศรูปทรง

ต่างๆ 

Airfoil (Cl/Cd)max Cl,max Cl@(L/D)max 

S1223 61.22@3° 2.1157@12° 1.5425 

NACA2411 61.14@6° 1.1514@11° 0.9303 

E397 68.15@9° 1.4960@10° 1.48486 

FX63137sm 72.31@7° 1.7345@15° 1.5600 

Clark Y 62.35@6° 1.3695@13° 1.01576 

 

จากตารางที ่1 จะเหน็ไดว้่าแพนอากาศแบบ FX63137sm มอีตัราส่วนสมัประสทิธิแ์รงยกต่อ

สมัประสทิธิแ์รงตา้น (Cl/Cd)max มากทีสุ่ดเมื่อเปรยีบเทยีบกบัแพนอากาศทัง้ 5 รูปแบบ จงึเลอืกใช้

แพนอากาศดงักล่าวเป็นแพนอากาศสําหรบัปีกและไดเ้ลอืกมุมปะทะที ่7 องศา ซึ่งใหค้่า Cl สูงสุด

เท่ากบั 1.56 ดงันัน้ผูว้จิยัจงึเลอืก แพนอากาศแบบ FX63137sm ดงัรูปที่ 4 มาใชเ้ป็นรูปทรงของ

ปีกสาํหรบัอากาศยานไรน้กับนิปีกตรงึขึน้-ลงทางดิง่ 

 

 

รปูท่ี 4 รปูร่างของแพนอากาศ FX63137sm 

 

การคาํนวณระยะห่างของแพนหางระดบั (Elevator) เน่ืองจากแรงยกจากปีกทาํใหเ้กดิโมเมนต์

ในแนวปักเงย (Pitching Moment) ซึ่งส่งผลใหอ้ากาศยานขาดเสถยีรภาพ จงึตอ้งมแีพนหางระดบั

เพื่อแกโ้มเมนต์ ใหค้่าสมัประสทิธิ ์Cm เป็นศูนยห์รอืใกลเ้คยีงศูนยท์ีสุ่ด โดยทําการทดลองโดยการ

จาํลองดว้ยโปรแกรม XFOIL จงึไดค้า่ Cm ทีร่ะยะ 600 มลิลเิมตร โดยมคีา่เทา่กบั -0.0017 ดงันัน้จงึ

กาํหนดตาํแหน่งของแพนหางระดบัได ้ดงัรปูที ่5 
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รปูท่ี 5 การคาํนวณระยะห่างของแพนหางระดบัด้วยโปรแกรม XFOIL 

 

การใชค้อมพวิเตอรใ์นการจาํลองทางอากาศพลศาสตรห์รอื การจําลองพลศาสตรข์องไหลเชงิ

คาํนวณมวีตัถุประสงคค์อืตอ้งการจาํลองหาแรงยกของปีกทีอ่อกแบบเมือ่เปลีย่นแปลงความเรว็ของ

กระแสอากาศ โดยจะทําการปรบัค่าความเรว็ของกระแสอากาศตัง้แต่ 1-30 เมตรต่อวนิาท ีไดผ้ล

การจาํลองคา่ของแรงยกดงัรปูที ่6 

 

 

รปูท่ี 6 กราฟความสมัพนัธแ์รงยกกบัความเรว็ 

 

3. การสร้างอากาศยานไร้คนขบัต้นแบบ 

3.1 การสร้างโครงสร้างอากาศยาน 

การสรา้งโครงสรา้งของอากาศยานไรค้นขบัต้นแบบนัน้มขี ัน้ตอนคอืทําการออกแบบโดยใช้

คอมพวิเตอรช์่วยในการออกแบบชิน้ส่วนต่างๆ ของอากาศยาน โดยเฉพาะส่วนทีท่าํหน้าทีป่รบัมุม

ของใบพดัคูด่า้นหน้าไดม้กีารออกแบบโดยใชร้ปูทรง Four Bar Linkage เพือ่ใหอ้ากาศยานสามารถ

ปรบัทศิการเคลื่อนทีจ่ากการขึน้ลงในแนวดิง่ใหส้ามารถเคลื่อนทีไ่ปขา้งหน้าในรูปแบบของการบนิ

ปกตไิด ้การออกแบบและสรา้งชิน้งานตน้แบบแสดงดงัรปูที ่7 

30, 83.2559

y = 0.0933x2 - 0.031x + 0.0754
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รปูท่ี 7 การจดัสร้างกลไกการปรบัมมุมอเตอรค์ู่หน้า 

 

สําหรบัอากาศยานไร้คนขบัที่ได้ทําการออกแบบในงานวจิยัน้ีมีลกัษณะโครงสร้างแบบ 3 

ใบพดั เมื่ออากาศยานกําลงับนิขึน้ในแนวดิง่นัน้ เน่ืองจากมอเตอร์และใบพดัมจีํานวน 3 ชุดมกีาร

หมุนในทิศทางต่างๆ มอเตอร์ชุดคู่ด้านหน้านัน้จะมีการหมุนในทิศที่ตรงข้ามกนัทําให้เกิดการ

หกัลา้งของแรงบดิของใบพดั แต่มอเตอรแ์ละใบพดัชุดทีอ่ยูด่า้นหลงันัน้มเีพยีงชุดเดยีว ดงันัน้จะเกดิ

แรงบดิอนัเน่ืองมาจากการหมุนของใบพดัทําใหเ้กดิการไม่สมดุลของอากาศยานในขณะทําการบนิ 

คอืทําให้อากาศยานหมุนในแนวแกนส่าย ดงันัน้การออกแบบให้โครงสร้างของใบพดัด้านหลงัที่

สามารถปรบัมมุของแรงบดิจะทาํใหเ้กดิการหกัลา้งใหแ้รงบดิทีเ่กดิขึน้หายไป ดงัแสดงในรปูที ่8 

 

 

รปูท่ี 8 การจดัสร้างกลไกการปรบัมมุมอเตอรท้์าย 

 

การติดตัง้อุปกรณ์ต่างๆ ในตวัโครงสร้างแสดงในรูปที่ 9 ประกอบด้วยมอเตอร์ที่ทําหน้าที่

บงัคบัทศิทางของอากาศยานใน 3 แนวแกนคอื Aileron, Rudder และ Elevator โดยมตีวัขบัเป็น

มอเตอรช์นิดเซอรโ์วมอเตอรส์าํหรบัการปรบัทศิทางของใบพดัคูด่า้นหน้านัน้ใชม้อเตอรช์นิดเซอรโ์ว

มอเตอรเ์ช่นเดยีวกนัแต่จะมขีนาดทีใ่หญ่กว่าเน่ืองจากตอ้งรบัแรงมากกว่า สาํหรบัมอเตอรไ์ฟฟ้าที่

เป็นตวัขบัใบพดันัน้ใชม้อเตอรแ์บบ Brushless Motor ซึ่งจะมอุีปกรณ์ควบคุมกระแสและความเรว็
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รอบคอื ESC โดยมแีหล่งจ่ายไฟจากแบตเตอรี ่ ในการบงัคบัการเคลื่อนทีจ่ะใชต้วัรบัสญัญาณคอื 

Radio Receiver เชือ่มต่อเขา้กบัอุปกรณ์ควบคุมการบนิ (Flight Control Computer)  

 

 

รปูท่ี 9 ส่วนประกอบภายในของอากาศยานไร้คนขบั 

 

3.2 การเลือกมอเตอรส์าํหรบัระบบขบัเคล่ือน 

การทดลองหาความสมัพนัธร์ะหว่างสญัญาณควบคุมจากวทิยุบงัคบัในรูปแบบของรอ้ยละของ

คนัเร่งกบัน้ําหนักที่ยกไดห้รอืแรงขบั (Thrust) ของมอเตอร์ โดยใชม้อเตอร์แบบ Brushless ของ 

PULSO รุ่น X2314/20 ขนาด 840 KV ทดลองกบัใบพดั APC 12 x 3.8 (ขนาด 12 น้ิว, Pitch 3.8) 

ซึง่เป็นใบพดัทีผู่ผ้ลติไดท้าํการทดสอบมาแลว้วา่มปีระสทิธภิาพดทีีสุ่ดสาํหรบัมอเตอรร์ุน่น้ี ซึง่ไดค้่า

มาวาดกราฟ แลว้ทาํการ Curve Fitting จงึไดก้ราฟและสมการแรงขบั ดงัรปูที ่10 

 

 

รปูท่ี 10 กราฟความสัมพันธ์แบบแปรผนัระหว่างสัญญาณควบคุมจากวิทยุบงัคับกับ

น้ําหนักหรือแรงขบัจากมอเตอร ์
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จากกราฟในรปูที ่10 จะไดส้มการแรงยกคอื 

 

 19.93 278.69y x= −  (3) 

 

โดย y คอืแรงทีก่ดบนตาชัง่ซึง่กค็อื แรงยก (T) ทีไ่ดจ้ากชุดใบพดันัน่เอง สว่น x คอือตัราสว่น

แรงขบัทีจ่ะใชค้วบคุมแรงยกในการเขยีนโปรแกรมควบคุมต่อไป 

 

4. การบินทดสอบ 

การทดลองทําการบนิทดสอบเมื่อทําการจดัสรา้งอากาศยานเรยีบรอ้ยแลว้ ไดท้ําการทดสอบ

การบินโดยใช้ระบบการควบคุมเสถียรภาพอัตโนมัติจากระบบควบคุมอากาศยานไร้นักบิน 

ArduPilot โดยทาํการปรบัปรุงแกไ้ขโปรแกรมเพิม่เตมิ 

 

 

รปูท่ี 11 การบินทดสอบอากาศยานไร้คนขบัต้นแบบ 

 

5. สรปุ 

การวจิยัน้ีเป็นการออกแบบและสรา้งแบบอากาศยานไรน้ักบนิปึกตรงึขึน้-ลงทางดิง่ โดยการ

ออกแบบโครงสร้างอากาศยาน ซึ่งมรีูปแบบเป็นอากาศยาน 3 ใบพดั ประกอบด้วยใบพดัชุดขบั

เคลื่อนทีต่ดิตัง้ทีปี่ก จาํนวน 2 ชุด และทีด่า้นทา้ยของลาํตวัอากาศยาน 1 ชุด การเลอืกแพนอากาศ

โดยใชโ้ปรแกรม XFLR5 มาวเิคราะหแ์พนอากาศ 5 รปูแบบ คอื S1223, E397, NACA-2411, FX-

63137sm และ Clack Y และใชโ้ปรแกรมวเิคราะห์แรงทางอากาศพลศาสตร์ ผลจากการวเิคราะห์

พบวา่แพนอากาศแบบ FX-63137sm มคีวามเหมาะสมในการนํามาสรา้งปีกของอากาศยาน ในการ

บินทดสอบอากาศยานสามารถบินแบบปีกตรึง (Fixed-Wing Mode) และบินแบบปีกหมุนได้ 

(Rotary-Wing Mode) โดยมีเสถียรภาพที่ดีการบินในแบบปีกหมุนขณะลอยอยู่กลางอากาศ 

(Hovering) สามารถบงัคบัทศิทางไปตามทีก่ําหนดได ้ในการบนิทดสอบนัน้จะตอ้งใชค้วามชาํนาญ

ของนักบนิค่อนขา้งมากโดยเฉพาะช่วงที่มกีารเปลี่ยนรูปแบบการบนิจากการบนิขึ้นทางดิง่ไปสู่

 คณะวิศวกรรมศาสตร มหาวิทยาลัยเกษมบัณฑิต บทความวิจัย 



204 Kasem Bundit Engineering Journal Vol.8 No.2 May-August 2018 

 

รูปแบบการบินเดินทางแบบทัว่ไป จึงควรมีการติดตัง้ระบบควบคุมการบินเพื่อช่วยให้การบิน

ทดสอบและการบนัทกึผลการบนิเพือ่นํามาปรบัปรุงโครงสรา้งอากาศยานและเพิม่ประสทิธภิาพดา้น

การบนิของอากาศยานต่อไป 
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