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          Abstract 

Developing a highly efficient supersonic rocket propulsion system requires 
knowledge and understanding of gas flow and ablation at the nozzle. In this research, 
numerical studies were carried out in that development: Computational Fluid 
Dynamics (CFD) and Finite Element Analysis (FEA). Using a 122 mm nozzle as a case 
study in a transient state, CFD revealed a gas flow leading to the shock wave, 
temperature, pressure, etc., inside the nozzle, consistent with actual static 
experimental results. The CFD results were applied as conditions for the determination 
of ablation using the FEA. The FEA results showed the equivalent (von-mises) stress 
due to the pressure and temperature of the gas flow. Additionally, it was found that 
the more the stress, the greater the ablation. Consistent with the experiment, the front 
nozzle had higher ablation than the tail. The finding from this research can be applied 
to improve the 122 mm and other types of nozzle for higher efficiency with reduction 
of ablation. 
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บทท่ี 1 
บทนำ 

 เมื่อจรวดความเร็วเหนือเสียงปฏิบัติการ การเคลื่อนที่ของมันเกิดขึ้นจากแรงขับดัน (Thrust) ซึ่ง

เกิดขึ้นจากปฏิกิริยาการเผาไหม้ของเชื้อเพลิงและสารออกซิไดซ์จากห้องเผาไหม้ไหลผ่านท่อพ่นไปยัง

ปลายท่อ (Nozzle) เราอาจแบ่งจรวดตามชนิดของเชื้อเพลิงที่ใช้ได้เป็น 3 ประเภทหลักๆได้แก่ จรวด

เชื้อเพลิงแข็ง (Solid-propellant rocket), จรวดเชื้อเพลงเหลว (Liquid-propellent rocket) และ

จรวดเชื้อเพลงผสม (Hybrid-propellant rocket) สำหรับด้านการทหารจรวดเชื ้อเพลิงแข็งนิยม

นำมาใช้เนื่องจากมีระบบการทำงานไม่ซับซ้อน มีเสถียรภาพในการทำงานสูง มีอายุการใช้งานยาวนาน 

เก็บรักษาง่าย และมีราคาถูกเมื่อเทียบกับจรวดเชื้อเพลิงอ่ืน แต่มันก็ทำให้เกิดการเสียดกร่อนมากด้วย

เช่นกัน เนื่องจากจรวดความเร็วเหนือเสียงจำเป็นต้องใช้เชื้อเพลิงที่ทำให้เกิดแก๊สจากการเผาไหม้ที่มี

อุณภูมิและความดันสูงมาก ดังนั้นปลายท่อจรวดจึงมีความสำคัญหากได้รับการออกแบบและพัฒนาไม่

สอดคล้องกับการใช้งานจะทำให้เกิดการไหลแก๊สและการถ่ายเทความร้อนที่ไม่เหมาะสมซึ่งอาจส่งผล

ให้ความเร็วในการบินต่ำและเกิดการเสียดกร่อนจนทำให้ประสิทธิภาพการปฏิบัติงานต่ำกว่าที่ควรจะ

เป็นได ้

 จรวดขนาด 122 มม. เป็นจรวดที่นิยมใช้ในหลายประเทศ โดยในปัจจุบันประเทศไทยเป็นหนึ่งใน

ประเทศที่ได้นำจรวดขนาดนี้เข้าประจำการสำหรับใช้งานเนื่องจากมีสมรรถนะสูง เหมาะสำหรับการ

รบที่มีระยะไกลมากกว่าปืนใหญ่ สำหรับจรวดรุ่นนี้หากพิสัยทำการมากกว่า 30 กม. ฉนวนป้องกัน

ความร้อนที่ได้รับการออกแบบโดยผู้ผลิตจะมีปัญหาการเสียดกร่อน เนื่องจากปลายท่อจะได้รับความ

ร้อนปริมาณมากเป็นระยะเวลานานทำให้ประสิทธิภาพในการปฏิบัติงานลดลง ดังนั้นการพัฒนาปลาย

ท่อจรวดพิสัยไกลให้ทนทานต่อการเสียดกร่อนที่เกิดขึ้นจึงเป็นปัญหาที่ต้องได้รับการแก้ไขอย่าง

เร่งด่วน เนื่องการพัฒนาปลายท่อจรวดเป็นความรู้ที่เกี่ยวข้องกับยุทธภัณฑ์ มีความสำคัญ และมีมูลค่า

สูงในเชิงพาณิชย์ดังนั้นจึงยากที่จะเปิดเผยกันในแวดวงวิชาการ หากมีการเปิดเผยและรายงานไว้ใน

เอกสารทางวิชาการมีเพียงเล็กน้อยเท่านั้น ยังไม่ครบถ้วนและไม่สามารถนำมาใช้แก้ปัญหาการเสียด

กร่อนที่เกิดขึ้นกับปลายท่อจรวด 122 มม. ที่ผู้เขียนสนใจได้ ดังนั้นหากนักวิจัยไทยสามารถมีความรู้ 

และระเบียบวิธีวิจัยที่ถูกต้องก็จะลดการพ่ึงพาเทคโนโลยีจากต่างชาติ ประหยัดงบประมาณ และทำให้

ประเทศไทยมีจรวดประสิทธิภาพสูงใช้งานอย่างยั่งยืน รูปที่ 1 แสดงตัวอย่าง (ก) ปลายท่อจรวดขนาด 

122 มม.ก่อนใช้งาน และ (ข) หลังการใช้งาน จะเห็นได้ว่าหลังการใช้งาน ปลายท่อเกิดความเสียหาย 
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เนื่องจากเกิดการเสียดกร่อนที่มากเกินไปจนฉนวนกันความร้อนซึ่งอยู่ด้านในไม่อาจทนได้จนเกิดการ

เสียดกร่อนจนถึงชั้นอะลูมิเนียมนอกสุด 

 
รูปที่ 1.1 ปลายท่อจรวดขนาด 122 มม (ก) ก่อนใช้งาน และ (ข) หลังการใช้งาน 

 

     บทความนี้สนใจการศึกษาและพัฒนาปลายท่อจรวดความเร็วเหนือเสียงที่เกี่ยวข้องกับการไหล

ของแก๊ส (Gas flow) และการเสียดกร่อน (Ablation) จากการทบทวนวรรณกรรมพบว่างานวิจัยที่

เกี่ยวข้องกับปลายท่อจรวดสามารถแบ่งออกได้เป็น 2 ส่วน ได้แก่ รูปร่างและเงื ่อนไขที่เหมาะสม 

(shape and condition optimizations) และการเสียดกร่อน (ablation)  

     สำหรับส่วนแรก พลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ (Computational Fluid Dynamics, CFD) ได้

ถูกนำมาใช้เพื่อตรวจสอบการไหลของแก๊สสำหรับปลายท่อรูปทรงต่างๆ ผลจากงานวิจัยเหล่านี้แสดง

ว่ารูปร่างของปลายท่อ (Nozzle shape) และเงื ่อนไขการใช้งาน (Operating condition) มีผลต่อ

การไหลของแก๊ส เรโซแนนซ์ คลื่นกระแทก อุณหภูมิ ความดัน ฯลฯ ภายในปลายท่อ [1-6] 

 สำหรับส่วนหลัง มีหลายวิธีใช้สำหรับศึกษาการเสียดกร่อนในปลายท่อจรวดแต่สามารถจำแนกได้

เป็น 2 กลุ่ม คือการทดลอง [7-8] และ การจำลอง [9-13] ตัวอย่างงานวิจัยที่ใช้การจำลอง เช่น ชัชพล 

และคณะ [7] ได้ทดลองการเกิดการเสียดกร่อนโดยการยิงจรวดขนาด 122 มม. ในภาคสถิตย์ พวกเขา

รายงานว่าสารประกอบซิลิกาฟีนอลิก (Silica-phenolic composite) มีความเหมาะสมที่จะใช้เป็น

ฉนวนป้องกันความร้อนมากกว่าสารประกอบฉนวนยาง (Rubber-insulation composite) เนื่องจาก

เกิดการเสียดกร่อนที่น้อยกว่าภายใต้สภาวะการใช้งานเดียวกัน การทดลองการเสียดกร่อนที่เกิดขึ้นใน

ปลายจรวดแบบลาวาล (Laval nozzle) โดย Hui และคณะ [8] ได้แสดงให้เห็นอีกว่าการเสียดกร่อน

ขึ้นอยู่กับการไหลของแก๊สและมุมของปลายท่อ แม้จะได้ผลการทดลองที่มีความน่าเชื่อถือแต่การ
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ทดลองต้องใช้เวลาและค่าใช้จ่ายมาก หลากหลายงานวิจัยจึงอยู่ในกลุ่มที่ 2 ใช้การจำลองคอมพิวเตอร์ 

ตัวอย่างงานวิจัยได้แก่ Cross และ Boyd [9] ได้ใช้โปรแกรมภาษาฟอร์แทรนชื่อว่า SENKIN คำนวณ

การเสียดกร่อนที่เกิดขึ้นในปลายท่อจรวดแบบ HIPPO (HIPPO Nozzle) ในรายงานของพวกเขาการ

เสียดกร่อนสามารถคำนวณได้จากสมการและค่าคงที่จากปฏิริยาเคมีที่เรียกว่า “สปีซี่ (Species)” 

ข้อจำกัดของวิธีนี้คือจำเป็นต้องรู้ ภาษาฟอร์แทรน สมการและค่าคงที่ของสปีซี่จำนวนมากรวมถึงต้อง

มีความเข้าใจในปฏิกิริยาเคมีที่เกิดขึ้นในห้องเผาไหม้ ผลการคำนวณจึงจะมีความน่าเชื่อถือ หลังจาก

นั้นไม่นานพวกเขาได้นำเสนอการจำลองการเสียดกร่อนด้วยการใช้ระเบียบวิจัยที่มี  LeMANS Solver 

และ Material Response ร่วมกับอัลกอริทึ่มที่ถูกออกแบบและใช้เฉพาะกลุ่มวิจัยของพวกเขาซึ่งก็

ให้ผลการเสียดกร่อนที่มีความน่าเชื่อถือเช่นเดียวกัน [10] แต่ข้อจำกัดของวิธีนี้คือเป็นการยากที่ผู้วิจัย

ภายนอกจะพัฒนาต่อได้เนื่องจากระเบียบวิธีวิจัย  รวมถึงโค้ด (Code) ที่ใช้เป็นไม่มีการเปิดเผย วิธี

ต่อมาที่ได้รับความนิยมอย่างกว้างขวางคือการใช้ซอฟท์แวร์ Fluent CFD [11] ข้อดีของวิธีนี ้คือ

ซอฟท์แวร์นี้เป็นซอฟท์แวร์ที่ได้รับการยอมรับและใช้ทั่วไปมีการวางขายเชิงพาณิชย์ (Commercial 

software) ดังนั้นผู้ใช้หรือต้องการศึกษาต่อยอดสามารถเข้าใจได้ง่าย ข้อจำกัดของวิธีนี ้คือจำเป็น

จะต้องกำหนดเงื่อนไขการคำนวณครบถ้วนทั้งในส่วนของไหลและของแข็งเพ่ือให้ซอฟท์แวร์คำนวณทั้ง

การไหลของก๊าซในของไหลและการถ่ายเทความร้อนในของแข็งพร้อมกัน จึงใช้ได้สำหรับปลายท่อที่มี

รูปร่างไม่ซับซ้อนเช่น มีวัสดุโครงสร้างเพียงชนิดเดียว หรือสนใจเพียงบางบริเวณที่มีขนาดเล็กเทา่นั้น 

ในทางตรงข้าม หากปลายท่อมีรูปร่างซับซ้อนเช่น มีวัสดุโครงสร้างหลายชนิด หรือมีขนาดใหญ่ วิธีนี้

จะไม่เหมาะสมเนื่องจากต้องใช้ทรัพยากรคอมพิวเตอร์ในการคำนวณมาก นอกจากนี้ยังไม่สะดวก

สำหรับการหาค่าเหมาะสมที่สุด (Optimization) เนื่องจากไม่สามารถแสดงฟลักซ์ความร้อน และ

ความเครียดที่เกิดในวัสดุโครงสร้างได้ วิธีสุดท้ายคือการจำลองการเสียดกร่อนด้วยการใช้การใช้ทั้ง 

CFD และการวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์ (ANSYS Finite Element Analysis, FEA) หรือในเอกสาร

บางเล่มเรียกว่า การถ่ายเทความร้อนร่วม (Conjugate heat transfer) [12-14] วิธีการนี้ CFD จะถูก

ใช้คำนวณการไหลของแก๊สในปลายท่อ ผลที่ได้จากการคำนวณจะถูกส่งต่อเพื่อใช้เป็นภาระ  (Load) 

เพ่ือคำนวณการถ่ายเทความร้อนในเนื้อวัตถุด้วย FEA ซึ่งจะนำไปสู่การเสียดกร่อนต่อไป ข้อดีของวิธีนี้

คือได้ผลการคำนวณท่ีมีความแม่นยำโดยใช้ทรัพยากรคอมพิวเตอร์ที่น้อยกว่าเมื่อเทียบกับการใช้ CFD 

เพียงอย่างเดียวภายใต้เงื่อนไขเดียวกัน นอกจากนี้ยังเหมาะกับการคำนวณที่ปลายท่อมีรูปร่างซับซ้อน 

มีวัสดุโครงสร้างหลายชนิด และมีขนาดใหญ่ โดยสามารถแสดงผลการคำนวณในรูปของ ฟลักซ์ความ

ร้อน ความเค้น ความเครียด ฯลฯในวัสดุโครงสร้างเพื่อสะดวกต่อการวิเคราะห์การเสียดกร่อน  เมื่อใช้

วิธีนี ้ร่วมกับซอฟท์แวร์เช่น ANSYS Fluent CFD และ ANSYS Mechanical FEA ซึ่งมีใช้กันอย่าง
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แพร่หลายในเชิงพาณิชย์ ดังนั้นด้วยวิธีหลังสุดนี้ผู้ใช้และผู้สนใจจึงมีความสะดวกในการนำไปศึกษาต่อ

ยอดในปัญหาที่มีความซับซ้อนขึ้นได้ด้วยตัวเอง จากการทบทวนวรรณกรรมในเอกสาร [1-14] ซึ่ง

ชี้ให้เห็นข้อดีและข้อจำกัดของการวิจัยปลายท่อจรวดด้วยวิธีต่างๆ เมื่อนำข้อมูลเหล่านั้นมาพิจารณา

ร่วมกับความชำนาญและประสบการณ์ของคณะวิจัยพวกเรามีความเห็นว่า ANSYS Fluent CFD และ 

ANSYS Mechanical FEA เหมาะสมสำหรับงานวิจัยนี้ 

 ในงานวิจัยนี้ เราจะศึกษาการไหลของแก๊สและการเสียดกร่อนที่เกิดขึ้นในปลายท่อจรวดขนาด 

122 mm ด้วยวิธีการถ่ายเทความร้อนร่วม เนื่องจากปลายท่อจรวดรุ่นนี้เป็นแบบเดอลาวาล (De 

Laval) ซึ่งเป็นแบบพื้นฐานที่สุด เริ ่มแรก ปลายท่อจรวดจะถูกทดสอบการใช้งานจริงภาคสถิตย์ 

(Actual static experiment) ผลจากการทดสอบบางส่วนจะถูกนำไปใช้เป็นเงื ่อนไขสำหรับการ

จำลอง และบางส่วนจะถูกนำไปใช้เพ่ือยืนยันความถูกต้องของผลการจำลอง ต่อมาซอฟท์แวร์ Fluent 

CFD จะถูกใช้ตรวจสอบการไหลของแก๊สภายในปลายท่อซึ่งผลการคำนวณจะเปรียบเทียบกับผลการ

จำลองเพื ่อยืนยันความถูกต้อง หลังจากนั ้นผลจาก CFD จะถูกส่งไปให้ Mechanical FEA เพ่ือ

ตรวจสอบการถ่ายเทความร้อนของวัสดุโครงสร้างภายในปลายท่อ สุดท้าย ผลจากทั้ง CFD และ FEA 

จะถูกนำมาวิเคราะห์เทียบกับการเกิดการเสียดกร่อนที่ได้จากการทดลอง จุดเด่นของงานวิจัยนี้คือ มี

การทดลองจริงร่วมกับการจำลองโดยใช้ปลายท่อจรวดแบบ 122 มม.เป็นต้นแบบ ยังไม่พบว่ามี

งานวิจัยใดศึกษาจรวดรุ่นนี้ด้วยวิธีนี้มาก่อน 
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บทท่ี 2 
ทฤษฎีเบื้องหลงั 

 บทนี้จะกล่าวถึงปลายท่อแบบเดอ ลาวาล และทฤษฎีที่เกี่ยวข้องซึ่งต้องใช้ในการจำลองด้วย CFD 

และ FEA และใช้เพ่ือยืนยันความถูกต้องของผลการคำนวณ 

2.1 ปลายท่อเดอ ลาวาล 

 หรือเรียกอีกชื่อว่าปลายท่อแบบลู่เข้า-ลู่ออก (Convergent-Divergent nozzle) จะมีบริเวณที่

แคบที่สุดที่เรียกว่าคอ (Throat) อยู่ระหว่างปลายลู่เข้าแล้วลู่ออก มันเป็นปลายท่อแบบพื้นฐานที่สุด 

โดยมากใช้เป็นกรณีศึกษาเบื้องต้นเพ่ือเรียนรู้เพ่ือนำไปพัฒนาต่อยอดสู่ปลายท่อที่มีรูปร่างซับซ้อนมาก

ขึ้น [15-17] สำหรับการศึกษาการไหลของแก๊สในปลายท่อจรวดแบบเดอ ลาวาล จำเป็นต้องอาศัย

สมมติฐานแก๊สที่มีสมบัติดังต่อไปนี้ แก๊สจะถูกพิจารณาว่าเป็นแก๊สในอุดมคติ (ideal gas) โดยการไหล

ของแก๊สเป็นแบบไอเซนทรอปิก (isentropic) สามารถถูกอัดได้ (compressible) และมีอัตราการไหล

ของแก๊สค่าคงที่ เมื่อจรวดใช้งานการไหลของแก๊สในปลายท่อเดอ ลาวาลสามารถพิจารณาได้ว่ามี

สมบัติของแก๊สเช่นอุณหภูมิ (T) ความดันรวม (P) และเลขมัค (M) สอดคล้องกับพื้นท่ีหน้าตัด (A) ของ

ปลายท่อจรวดดังรูปที่ 2.1 

 

รูปที่ 2.1 การไหลของแก๊สในปลายท่อเดอ ลาวาล 

 จากรูปที่ 2 ความสัมพันธ์ระหว่างสมบัติดังกล่าวของแก๊สที่ไหลสามารถเขียนสมการแรงขับจรวด

ตาม isentropic flow equation (1)-(3) [17-18] 

      ( )
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เมื่อ   คืออัตราส่วนความร้อนจำเพาะของแก๊ส (Specific heat ratio) ตัวห้อย i และ o หมายถึงที่

ตำแหน่งทางเข้า (inlet) และทางออก (outlet) ตามลำดับ 
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                                      (2.3) 

เมื่อ ตัวห้อย x ของ M คือเลขมัค ณ ตำแหน่งบนแกน x 

 สมการ (2.1) ถูกใช้ช่วยกำหนดเงื่อนไขการจำลอง ส่วนสมการ (2.2)-(2.3) ถูกใช้เพื่อยืนยันผลการ

จำลองการไหลของแก๊สซึ่งจะกล่าวถึงอีกครั้งในบทที่ 4 

2.2 พลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ  

 การไหลของแก๊สในปลายท่อจรวดสามารถคำนวณได้จากการแก้สมการอนุรักษ์และสมการความ

ปั่นป่วน สมการอนุกรักษ์ได้แก่อนุรักษ์มวล (4) โมเมนตัม (5) และพลังงาน (6) [19] 
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                                         (2.6) 

เมื่อ v คือเวกเตอร์ความเร็ว  คือความหนาแน่น p คือความดัน F คือแหล่งกำเนิดภายนอก g คือ

ความเร่งเนื่องจากแรงโน้มถ่วง  คือเทนเซอร์ความเค้น 
eff

 คือการนำความร้อนยังผล (Effective 

conductivity) T คือ  อุณหภูมิ E คือ พลังงานรวม 

 ในงานวิจัยนี้ใช้สมการความปั่นป่วนแบบ Shear Stress Transport (SST) k- เนื่องจากมีความ

น่าเชื่อและถูกใช้อย่างหลากหลายทั้งในแวดวงวิชาการและอุตสาหกรรม [19-23] SST k- สามารถ

เขียนได้ดังสมการ (2.7)-(2.8) 
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              (2.8)  

เมื่อ μt คือความหนืดไหลวน (eddy viscosity) Pk คือ shear production ของความปั่นป่วน ω คือ 

อ ัตราการกระจายเฉพาะ  (specific dissipation rate) k คือ พลังงานความป ั ่นป ่วน  (kinetic 

turbulent energy) F1 ค ือ ฟ ังก ์ช ันการผสม (blending function)  α3 β3 3k และ  σω3 คือ

สัมประสิทธิ์ค่าคงที่ของแบบจำลอง SST k-  ส่วน , ,i j ku u u คือความเร็วในพิกัดคาทีเซียน 

2.3 การวิเคราะห์ไฟไนต์เอลิเมนต์  

 การถ่ายเทความร้อนภายในวัสดุโครงสร้างสามารถคำนวณได้จาก [24] 

                                                         C T K T Q+ =                                             (2.9) 

เมื่อ [C] คือเมทริกซ์ความจุความร้อน (Capacitance matrix) [K] คือเมทริกซ์ความแข็งความร้อน 

(thermal stiffness matrix) ทั้งเมทริกซ์ [C] และ [K]  รวมเทอมการนำ การพา และการแผ่รังสีความ

ร้อนด้วย  T คือเวกเตอร์โหนดอุณหภูมิ (nodal vector temperature)  T คือ เวกเตอร์ของการ

เปลี่ยนแปลงโหนดอุณภูมิ (change of nodal vector temperature)  Q คือเวกเตอร์โหลดความ

ร้อน (thermal load vector) 

 ในงานวิจัยนี้เราไม่พิจารณาการพาความร้อนที่เกิดขึ้นเนื่องจากผิวของจรวดภายนอกที่สัมผัส

กับอากาศเพราะเป็นสภาวะชั ่วขณะที ่ส ั ้นมากจึงไม่มีผล เมื ่อกำหนดเงื ่อนไขเริ ่มต้นครบถ้วน 

คอมพิวเตอร์จะแก้สมการ (2.4)-(2.8) เพื่อแสดงการไหลของแก๊สภายในปลายท่อ หลังจากนั้นผล

เหล่านี้จะถูกนำไปเป็นเงื่อนไขเริ่มต้นสำหรับคำนวณการถ่ายเทความร้อนภายในวัสดุโครงสร้างของ

ปลายท่อด้วยสมการ (2.9) ซึ่งสามารถนำไปตรวจสอบความเครียด (stress) ที่เกิดขึ้นเนื่องจากการ

ไหลของแก๊สและการ 
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บทท่ี 3 

ระเบียบวิธีวิจัย 

 ระเบียบวิธีวิจัยที่ใช้สามารถแสดงได้ในผังงาน (Flowchart) ดังรูปที่ 3.1 สีเหลืองแสดงถึงข้ันตอนที่

ใช้การศึกษาเชิงตัวเลข ซึ่งสามารถอธิบายได้ดังนี้ 

 
รูปที่ 3.1 ผังงานของระเบียบวิธีวิจัย 

3.1 ปลายท่อจรวด 122 มม.  

     รูปที่ 3.2 แสดงรูปร่าง ขนาด และและชนิดวัสดุของปลายท่อจรวดขนาด 122 มม. ที่ใช้เป็น

กรณีศึกษาซึ่งเป็นแบบลู่เข้า-ลู่ออก มันมีความยาว 260 มม. ประกอบไปด้วย ซิลิกาฟีนอลิก และ กรา

ไฟท์ทำหน้าที่เป็นฉนวนป้องกันความร้อนของจรวด ส่วนอะลูมิเนียม SI4130 และ 6061T6 ทำหน้าที่

เป็นวัสดุโครงสร้างอยู่ภายนอก  
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รูปที่ 3.2 รูปร่าง ขนาด และชนิดของวัสดุปลายท่อจรวด 

3.2 การทดลองภาคสถิตย์ (Static experiment) 

     เพื่อนำผลที่ได้จากการทดลองไปเปรียบเทียบกับผลการจำลองเพื่อยืนยันความน่าเชื่อถือของ

งานวิจัย เราได้ทดลองยิงจรวดภาคสถิตย์ด้วยเงื่อนไขการทดลองที่ใช้เสมือนการใช้งานจริงทุกประการ

ต่างเพียงจรวดถูกตรึงบนแท่นจับไม่ให้เคลื่อนที่เท่านั้น 

     รูปที่ 3.3 แสดงการทดลองภาคสถิตย์ จรวดจะถูกตรึงไว้บนแท่นจับ ด้านหน้าของจรวดจะถูกเจาะ

รูขนาดเล็กเพื่อติดตั้งเซนเซอร์วัดความดันรวม บริเวณปลายท่อจรวดจะติดตั ้ง กล้องวีดีโอ เพ่ือ

บันทึกภาพไอพ่นที่ออกมาปลายท่อ นอกจากนี้ยังมีกล้องความร้อน เพื่อตรวจวัดอุณหภูมิของไอพ่น

ด้วย อุปกรณ์ท้ังหมดจะบันทึกข้อมูลตั้งแต่เริ่มจนสิ้นสุดซึ่งใช้เวลา 2.4 วินาที ผลที่ได้จากการทดลองนี้

คือความดันรวมด้านหน้าจรวด อุณภูมิของแก๊สและพฤติกรรมการไหลของไอพ่นที่ถูกปล่อยจากปลาย

ท่อ 

      นอกจากนี้แก๊สที่เกิดจากการเผาไหม้ยังได้ถูกส่งไปวัดองค์ประกอบทางเคมีเพื่อหาชนิดและ

ปริมาณ รวมถึงการนำปลายท่อไปผ่าเพ่ือวัดความหนาของชั้นถ่านด้วย 

 

รูปที่ 3.3 การทดลองภาคสถิตย์ 
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3.3 การศึกษาเชิงตัวเลข (Numerical study) 

      เพ่ือให้การคำนวณมีความแม่นยำ ในบทนี้จะรายงานรายละเอียดของแบบจำลองที่สร้างขึ้น และ

การกำหนดเงื่อนไขขอบเขต 

3.3.1 แบบจำลอง (Models) 

 แบบจำลองปลายท่อในรูปที่ 4 ได้ถูกนำมาเป็นต้นแบบเพื่อสร้างแบบจำลองของไหล (Fluid) และ

แบบจำลองของแข็ง (Solid)  แบบจำลองของไหลจะใช้สำหรับการคำนวณการไหลของแก๊สส่วน

ของแข็งซึ ่งแต่ละสีแทนชนิดของวัสดุใช้คำนวณการถ่ายเทความร้อนในวัสดุโครงสร้าง เมื ่อนำ

แบบจำลองทั้งสองดังกล่าวมาสร้างเป็นแบบจำลองเมชใน 2 มิติจะได้ดังรูปที่ 3.4  

 

รูปที่ 3.4 แบบจำลองเมช 

 แบบจำลองเมชเป็นเอลิเมนต์แบบสี่เหลี่ยม (Rectangular) ขนาด 2 มม. มีชั้นรอยต่อระหว่างของ

ไหลกับของแข็ง (Inflation layer) จำนวน 60 ชั้น ชั้นแรกมีความหนา 3.0010-7 ม. ซึ่งถูกคำนวณ

จาก Y+=1 แบบจำลองนี้มีอัตราการขยายของเมช (Grow rate) เป็น 1.15 ด้วยการกำหนดค่าเช่นนี้

แบบจำลองเมชของไหล มี 722,202 โหนดและ 71,478 เอลิเมนต์ ส่วนแบบจำลองเมชของแข็งมี 

35,138 โหนด และ 34,748 เอลิเมนต์  

3.3.2 การตั้งค่าเงื่อนไขขอบเขต (Boundary condition settings) 

 ประกอบไปด้วยการกำหนดเงื่อนไขค่าขอบ (Boundary condition) สำหรับ CFD และ FEA ใน

สภาวะขึ้นกับเวลา (Transient state) ภายในช่วงเวลา 0-2.4 วินาที รูปที่ 3.5 แสดงการตั้งค่าเงื่อนไข

ขอบเขต (ก) ภาพรวม และ (ข) ภาพขยายเฉพาะส่วนปลายท่อ 
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รูปที่ 3.5 เงื่อนไขขอบเขต (ก) ภาพรวม และ (ข) ภาพขยายเฉพาะส่วน

ปลายท่อ 

 ใน CFD จะใช้ ANSYS Fluent สำหรับการคำนวณ  ของไหลถูกสมมติให้เป็นอากาศ (Air) ที่เป็น

แบบอุดมคติ (ideal-gas) ด้วยอัตราส่วนความร้อนจำเพาะเป็น 1.4 และความหนืดแบบ Sutherland  

ทางเข้า (inlet) จะใช้ความดันรวม (Total pressure) ของ เลขมัค และอุณหภูมิซึ ่งมีค่าตามการ

ทดลองในหัวข้อ 3.2 ซึ่งควบคุมด้วยฟังก์ชันก์กำหนดโดยผู้ใช้งาน (User Defined Function, UDF) 

ที่ผู้แต่งเขียนขึ้นมาโดยใช้ความดันที่ได้จากการทดลองเป็นข้อมูล ส่วนทางออก (Outlet) กำหนดให้

เป็นอากาศออกทางเดียว (Outflow=1) เราจะคำนวณการไหลของอากาศทุกๆ 0.01 วินาทีตั ้งแต่

เริ่มต้นจนถึงเวลา 2.4 วินาที ดังนั้นโดยรวมคอมพิวเตอร์จะคำนวนและแสดงผลข้อมูลการไหลของ

อากาศจำนวน 2,400 ช่วงเวลา (time steps) ช่วงเวลาละ 20 ครั้ง (iterations)  การไหลของอากาศ

จะทำให้เกิดความร้อนและความดันที่ตำแหน่งต่างๆซึ่งมีค่าแตกต่างกัน ซึ่งข้อมูลเหล่านี้จะถูกส่งต่อ

เพ่ือคำนวณการถ่ายเทความร้อนด้วย FEA ต่อไป ตารางที่ 1 แสดงการกำหนดค่าทาง CFD ที่สำคัญ 

 ใน FEA งานวิจัยนี้ใช้ ANSYS Transient structural analysis ความดันรวมและอุณหภูมิที่เป็นผล

จาก CFD จะถูกใช้สำหรับคำนวณการถ่ายเทความร้อนซึ่งจะถูกแสดงผลในเทอมของ Equivalent 

(von-Mises) stress (v) อุณหภูมิที ่ผิว (Surface temperature) ได้จากการทดลองในหัวข้อ 3.2 

สมบัติวัสดุที่ใช้ในการคำนวณแสดงดังตารางท่ี 3.1 
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ตารางท่ี 3.1 การกำหนดค่าทาง CFD ที่สำคัญ 

Type Property 

 

Pressure Inlet: Pressure Far-Field 

Gauge Pressure: UDF  

Mach Number: 0.234 

Temperature: 3,364.40 K 

Outlet Outflow: 1 

 

Air 

Density: ideal-gas 

Viscosity: Sutherland 

Specific heat ratio: 1.4 

 

Transient setting 

Time step size: 0.01 

Number of time steps: 2400 

Iteration per time step: 20 

  เมื่อกำหนดสมบัติทาง CFD  และ FEA ตามทั้งสองตารางเรียบร้อย ซอฟท์แวร์จะแสดงผลการ

คำนวณออกมาในเทอมของตัวเลขและเฉดสีเพื่อให้สะดวกต่อการวิเคราะห์ข้อมูล 
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บทท่ี 4 
ผลการจำลองและการอภิปราย 

บทนี้ถูกแบ่งออกเป็นสองส่วนได้แก่ การไหลของแก๊ส และการเสียดกร่อน 

4.1 การไหลของแก๊ส 

     รูปที่ 4.1 แสดงเลขมัค (M) ที่เวลา 1.2 วินาทีซึ่งเป็นเวลาที่มีความดันรวมสูงสุดกับตำแหน่งในแนวแกน x 

กึ่งกลางของปลายท่อเริ ่มตั้งแต่ตำแหน่ง x=0 มม. ถึง x=260 มม. เส้นทึบแสดงผลที่ได้จากการจำลองส่วน

เส้นประแสดงผลที่ได้จากทฤษฎีคำนวณโดยใช้สมการ (3) จากรูปเลขมัคจากทั้งสองวิธีมีความสอดคล้องกันเป็น

อย่างดีมาก ความคลาดเคลื่อนสูงสุดมีค่า 4.0% อยู่บริเวณปลายขวาสุดที่ตำแหน่ง x=260 mm นอกจากนั้นใน

รูปนี้ยังแสดงให้เห็นความเป็นปลายท่อแบบ convergent-divergent อย่างชัดเจนด้วยนั่นคือด้านซ้ายเลขมัค

ต่ำกว่า 1 (ultrasonic) ด้านขวาเลขมัคมากกว่า 1 (supersonic) ในขณะที่ตรงกลางตำแหน่ง x=120 มม. 

x=140 มม. เลขมัคใกล้เคียง 1 (sonic) 

 
รูปที่ 4.1 เลขมัคที่ตำแหน่ง x บริเวณเส้นกึ่งกลางปลายท่อจรวด 

 ในทำนองเดียวกันรูปที่ 4.2 แสดงการเปรียบเทียบความดันรวมทางออก (Total pressure at outlet, To) 

ที่ได้จากการจำลองและจากการทดลองในช่วงเวลาตั้งแต่เริ่มต้นจนถึง 2.4 วินาที เนื่องจากในการทดลองไม่ได้มี

การติดตั้งเครื่องวัดความดันบริเวณทางออกแต่ติดตั้งบริเวณทางเข้าดังรูปที่ 5 ดังนั้น To นี้จึงเป็นผลมาจากการ

คำนวณด้วยสมการ (3) โดยใช้ความดันจากการทดลองด้วยหัววัดความดันในรูปที่ 3.3 จากรูปจะเห็นได้ว่าผล

การจำลอง (เส้นทึบ) สอดคล้องกันอย่างดีมากกับผลที่ได้จากการทดลอง (เส้นประ) ความคลาดเคลื่อนสูงสดุมี

ค่า 6.5% ที่เวลา 0.5 วินาที ความดันรวมจะมีค่าสูงสุดที่วินาทีที่ 1.24 หลังจากนั้นจะลดลงจนกระทั่งสิ้นสุด

การเผาไหม้ท่ีเวลา 2.4 วินาที 
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 จากรูปที่ 4.1 และ 4.2 จะเห็นได้ว่าผลการจำลองสอดคล้องกับผลจากทฤษฎีและผลจากการทดลอง 

ความคลาดเคลื่อนอาจเกิดมาจากการสมมติว่าของไหลในปลายท่อคืออากาศเนื่องจากความสะดวกในการ

กำหนดค่าในซอฟท์แวร์ทั้งๆที่ในความเป็นจริงเป็นของไหลผสมที่เกิดจากการเผาไหม้ซึ่งจากการทดลองใน

หัวข้อ 3.2 เราพบว่าประกอบไปด้วยสารประกอบมากถึง 51 ชนิดโดย 5 ชนิดแรกเรียงตามลำดับจากมากไป

น้อยได้ดังนี้ H2, CO, HCl, H2O, และ Al2O3 ดังนั้นหากในการจำลองเราใช้ข้อมูลจากการทดลองเรื่องปริมาณ 

สมบัติและชนิดของสารประกอบเหล่านี้ย่อมให้ผลที่มีความสอดคล้องกันมากกว่านี้ อย่างไรก็ตามทั้งสองรูปนี้

ยืนยันได้ว่าการกำหนดให้เป็นอากาศก็ให้ผลการจำลองที่มีความน่าเชื่อถือ ด้วยเหตุนี้ระเบียบวิธีวิจัยและผลการ

จำลองที่ได้จากงานวิจัยนี้ย่อมมีความน่าเชื่อถือด้วยเช่นเดียวกัน 

 
รูปที่ 4.2 การเปรียบเทียบความดันรวมบริเวณทางออกที่ได้จากการจำลองและการทดลองสำหรับช่วงเวลา 
0-2.4 วินาที 

 รูปที่ 4.3 แสดงเลขมัคท่ีเวลา 1.2 วินาที ซึ่งเป็นเวลาที่มีความดันสูงสุด รูปนี้แสดงให้เห็น Shock แบบต่างๆ

, Separation, Recirculation และ Reattachment ซึ่งรูปร่างคล้ายกับที่นำเสนอโดย Dangi และคณะ [6] 

แต่มีระดับความเร็วที่แตกต่างกันเนื่องจากปลายท่อมีรูปร่างที่แตกต่างกัน ปริมาณเหล่านี้ขึ้นกับรูปร่างของ

ปลายท่อจรวด การออกแบบปลายท่อจรวดประสิทธิภาพสูงจำเป็นต้องทราบปริมาณเหล่านี้ 

 
รูปที่ 4.3 เลขมัคที่เวลา 1.2 วินาที 
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รูปที่ 4.4 แสดงความดันรวมของอากาศที่เวลา 1.24 วินาที จะเห็นได้ว่าภายในจรวดบริเวณความดัน

จะเพิ่มจากซ้ายไปขวาและเมื่อออกสู่บรรยากาศภายนอกความดันรวมจะลดลง ที่เวลาอื่นความดันรวมก็มีการ

เปลี่ยนแปลงในลักษณะเดียวกันกับรูปที่ 4.2 

       
รูปที่ 4.4 ความดันรวมที่เวลา 1.2 วินาที 

  รูปที่ 4.5 แสดงอุณหภูมิรวม (Total temperature) ของอากาศท่ีไหลผ่านปลายท่อจรวดที่เวลา 1.24 

วินาที พบว่าภายในปลายท่ออุณภูมิสูงและค่อนข้างคงที่ เมื ่อออกสู่บรรยากาศแล้วจึงค่อยลดลง สำหรับ

ช่วงเวลาอ่ืนๆอุณภูมิแทบไม่แตกต่างจากท่ีเวลา 1.24 วินาทีนี้ แต่ช่วงเวลา 2.2 วินาทีเป็นต้นไปอุณภูมิจะลดลง

อย่างรวดเร็วเนื่องจากเชื้อเพลิงใกล้หมด ที่เวลาอ่ืนอุณภูมิรวมก็มีการเปลี่ยนแปลงในลักษณะคล้ายกันกับความ

ดันในรูปที่ 9 

 
รูปที่ 4.5 อุณหภูมิรวมที่เวลา 1.2 วินาที 

     ความดันรวมและอุณภูมิรวมในปลายท่อจรวดดังแสดงในรูปที่ 4.4 และ 4.5 สำหรับทุกช่วงเวลาจะถูกใช้

เพ่ือคำนวณการเสียดกร่อนในหัวข้อต่อไป 

4.2 การเสียดกร่อน 

      เราแบ่งออกเป็นการวิเคราะห์เชิงคุณภาพและการวิเคราะห์เชิงปริมาณ  
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     รูปที่ 4.6 แสดงการเสียดกร่อนในปลายท่อจรวดที่ได้จากการทดลองภาคสถิตย์ที่กล่าวถึงในหัวข้อ 3.2 (ก) 

ภาพจริง และ (ข) ภาพร่าง ซึ่งจะเป็นการวิเคราะห์เชิงคุณภาพ ในรูปที่ (ก) จะเห็นได้ว่ามีการเสียดกร่อนในท่อ

ทางด้านซ้ายมากกว่าทางด้านขวาโดยสังเกตจากลักษณะความเข้มของสี เข้มมากแสดงว่ามีการเสียดกร่อนมาก 

ในทางตรงข้ามเข้มน้อยความเสียดกร่อนย่อมมีค่าน้อย สีเข้มแสดงถึงกลายเผาไหม้กลายเป็นถ่าน (Charcoal) 

ของซิลิกาฟีนอลิก [7] ในรูปที่ (ข) บริเวณเส้นประสีแดงแสดงภาคตัดขวางเนื้อโลหะของปลายท่อ สอดคล้องกัน

กับรูปที่ (ก) ด้านซ้ายจะมีการเสียดกร่อนมากกว่าด้านขวา นอกจากนี้ยังพบอีกว่าบริเวณใกล้กับคอคอดจะมี

การเสียดกร่อนมากกว่าบริเวณท่ีไกลออกไปจากคอคอด 

 
รูปที่ 4.6 การเสียดกร่อนท่ีได้จากการทดลองภาคสถิตย์ (ก) ภาพจริง และ (ข) ภาพร่าง 

     ต่อไปเป็นการอภิปรายการเสียดกร่อนเชิงปริมาณ เมื่อนำความดันรวมและอุณหภูมิรวมจากรูปที่ 4.4 และ 

4.5 มาเป็นโหลดสำหรับคำนวณด้วยการวิเคราะห์โครงสร้างในสภาวะขึ้นกับเวลา (Transient structural 

analysis) ด้วยสมการ (2.9) ผลที่ได้คือ Equivalent (von-mises) stress (v) ซึ่งเมื่อนำมาแสดงร่วมกับความ

หนาของชั้นถ่านที่เกิดจากการเสียดกร่อนจากการทดลองภาคสถิตย์ที่ตำแหน่งเดียวกันบนผิวของปลายท่อจรวด

จะได้ดังรูปที่ 4.7 จากรูป ผลที่ได้คือ v ซึ่งต่อไปจะขอเรียกโดยย่อว่าความเครียดมีความสอดคล้องกับความ

หนาของชั้นถ่านเป็นอย่างดี ยิ่งความเค้นสูงการเสียดกร่อนยิ่งมาก ความเค้นนี้เกิดจากความดันและอุณหภูมิ

ของแก๊ส ดังนั้นอาจกล่าวเพ่ิมเติมได้ว่า ยิ่งความดันและอุณหภูมิของแก๊สสูงการเสียดกร่อนยิ่งมีมาก 
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รูปที่ 4.7 Equivalent (von-mises) stress ที่ได้จากการจำลองและความหนาของชั้นถ่านที่ได้จากการ
ทดลองภาคสถิตย ์
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บทท่ี 5 
สรุปผลการวิจัย 

 เอกสารนี้รายงานการศึกษาเชิงตัวเลขของการไหลแก๊สและการเสียดกร่อนสำหรับปลายท่อจรวด

ความเร็วเหนือเสียง โดยการใช้การจำลองคอมพิวเตอร์ได้แก่พลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณและการ

วิเคราะห์โครงสร้างในสภาวะขึ้นกับเวลาโดยใช้ปลายท่อจรวดขนาด 122 มม. แบบลู่เข้า-ลู่ออกเป็น

กรณีศึกษา ผลการจำลองแสดง Shock แบบต่างๆ, Separation, Recirculation, Reattachment, 

ความดัน, อุณหภูมิ, เลขมัค และความเครียด ซึ่งสอดคล้องกับงานวิจัยของนักวิจัยท่านอื่นที่มีมาก่อน

หน้านี้ นอกจากนี้ผลการจำลองแสดงให้เห็นว่าการไหลของแก๊สยิ่งมีอุณหภูมิและความดันสูงจะยิ่งทำ

ให้เกิดการเสียดกร่อนมากขึ้น ผลที่ได้จากงานวิจัยนี้คือระเบียบวิธีวิจัยของการศึกษาเชิงตัวเลขที่

แม่นยำสำหรับนำไปประยุกต์ใช้ต่อยอดเพื่อพัฒนาปลายท่อจรวดรุ่นอื่นๆโดยลดการเสียดกร่อนที่

เกิดข้ึนเพื่อให้มีประสิทธิภาพสูงขึ้นได้ต่อไป 

 ในภาคผนวกผู้วิจัยได้แนบวารสารวิชาการที่ได้รับการตีพิมพ์ใน “วารสารวิชาการเทคโนโลยี

ป้องกันประเทศ” ซึ่งเป็นส่วนหนึ่งที่เกิดจากองค์ความรู้ที่ได้งากงานวิจัยนี้มาประกอบเพื่อให้ผู้อ่านได้

ศึกษาเพ่ิมเติมด้วย 
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