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บทคดัย่อ 
งานวจิยัน้ีมงุ่เน้นวธิกีารหาคา่สมัประสทิธข์ิอง Aerodynamic Lift Indicial Response Function ทปี่รากฏ

ใน Leishman-Beddoes Dynamic stall model ซงึ่เกดิจากการเปลยี่นแปลงของ Aerofoil angle of attack ทคี่า่
ต่างๆในลกัษณะ step input โดยท ี่Indicial Response Function จะประกอบไปดว้ยสององคป์ระกอบหลกัคอื 
Impulsive Part และ Circulatory Part การคาำ นวณคา่สมัประสทิธจ์ิะใชว้ธิเีชงิตวัเลข โดยอา้งองิถงึผลของ Indicial 
Response Function ทไี่ดจ้ากการคาำ นวณจาก CFD ทจี่าำ ลองการไหลของอากาศรอบ Aerofoil ทมี่กีารเปลยี่นแปลง
ของมมุปะทะในลกัษณะ step change จาก 0° ไปท ี่1°, 1° ไปท ี่2° และ 4° ไปท ี่5° พบวา่คา่สมัประสทิธท์ิไี่ด้
เปลยี่นแปลงไปตามคา่ Reynold’s number และ Mach number ทง้ัน้ีจากกระบวนการวเิคราะหด์งักลา่ว สามารถ
นำามาใชแ้กป้ญัหาเพอื่หาคา่สมัประสทิธท์ิเี่กดิขนึ้ในวตัถุรปูแบบต่างๆไดต้่อไป และเป็นการทดแทนการทดลองใน
อุโมงคล์มซงึ่มคีา่ใชจ้่ายทสี่งู

คาำ สาำ คญั : การไหลไมค่งท่ี, ระเบยีบวธิเีชงิตวัเลข, แบบจาำ ลองปรากฏการณ์ไดนามกิสตอล

Abstract
This research is aimed to present a numerical method to determine the empirical coefficients of 

Leishman-Beddoes  dynamic  stall  model  aerodynamic  lift  indicial  response  functions  of  an  arbitrarily 
shaped object. These coefficients usually consist of two parts namely the impulsive and circulatory parts. 
The numerical method presented here is based on the CFD simulation of aerodynamic loads during a 
step change in the angle of attack. The range of angle of attack studied includes 0° to 1°, 1° to 2° and 4° 
to 5°. It is found that these coefficients seem to vary with the flow Reynold’s number and Mach number. 
The method presented here is a very economical compared to the traditional wind tunnel experiments 
required to determine the empirical coefficients.
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1. บทนำา
ประสทิธภิาพของ Harddisk นน้ัประกอบดว้ย

หลายปจัจยั  หน่งึในนน้ัคอืความแมน่ยาำ ในการอ่าน/
เขยีนขอ้มลู บนแผน่ดสิก ์ซงึ่การหมนุของแผน่ระหวา่ง
การทาำ งานจะสง่ผลต่อความสามารถในการบนัทกึ
ขอ้มลู

จากการศกึษาคน้ควา้ของ S.Kirrpekar [1] 
เกยี่วกบัการไหลของอากาศอยา่งปน่ัปว่นบรเิวณของ
แผน่บนัทกึขอ้มลูในฮารด์ดสิก ์พบวา่คา่ความดนั
เฉลยี่ทเี่กดิขนึ้บนแผน่ดสิกไ์มส่มดุลกนัและสง่ผล
ทาำ ใหแ้ผน่ดสิกส์น่ั Chunling Du [2] ไดท้าำ การทดลอง
โดยใชแ้ผน่บนัทกึขอ้มลูสองแผน่ซอ้นกนัเปรยีบเทยีบ
กบัการใชแ้ผน่บนัทกึขอ้มลูแบบแผน่เดยีว 

ผลการทดลองขา้งตน้พบวา่มผีทู้ศี่กึษาวจิยั
และปรบัปรุงแกไ้ขอาการสน่ัสะเทอืนของแผน่บนัทกึ
ขอ้มลูมาโดยตลอด ซงึ่กส็ามารถชว่ยลดอาการสน่ั
สะเทอืนของแผน่บนัทกึขอ้มลูได ้แต่ถา้จะพดูถงึการ
สน่ัสะเทอืนทเี่กดิขนึ้ทหี่วัอ่าน คงยงัเป็นเรอื่งทใี่หม่
และน่าสนใจถงึเหตุผลทที่าำ ใหห้วัอ่านเกดิการสน่ั
สะเทอืนได ้ทง้ัน้ีกเ็น่อืงจากหวัอ่านมกีารใหต้วัไดแ้ละ
สามารถลอยตวัขนึ้ลงอยเู่หนือแผน่บนัทกึขอ้มลูได้
เมอื่มแีรงลมมาปะทะ ซงึ่มลีกัษณะคลา้ยกบัปีกของ
เครอื่งบนิทมี่แีรง Lift และ Moment มากระทาำ  ภายใต้
แรงลมทเี่กดิขนึ้ภายในฮารด์ดสิกร์ะหวา่งการทาำ งาน
และวเิคราะหค์วามเสถยีรของหวัอ่านโดยใชโ้มเดล
ทางคณิตศาสตรเ์พอื่ทาำ นายการเคลอื่นไหวของหวั
อ่านอนัเน่ืองมาจากแรงลม

หวัอ่านจะลอยไดโ้ดยอาศยั Aerodynamic 
loads ซงึ่เกดิจาก pressure distribution รอบๆ หวั
อ่าน ซงึ่จะมลีกัษณะคลา้ยกบัปีกของเครอื่งบนิ และ
ประกอบไปดว้ย Lift force , Drag force และ Moment 
ทเี่กดิขนึ้ โดยในการวเิคราะหจ์ะพจิารณาในสว่นของ 
Dynamic Aeroelasticity ซงึ่เกยี่วขอ้งกบัผลกระทบ
ของแรงเฉื่อยภายใตโ้หลดทแี่ตกต่างไป

เมอื่หวัอ่านเกดิการสน่ั รปูแบบการไหลของ
อากาศบรเิวณโดยรอบจะมกีารเปลยี่นแปลงอยา่งต่อ
เน่ืองหรอืเรยีกวา่ Unsteady Flows ผลทไี่ดร้บัคอื 

Aerodynamic force ทเี่กดิขนึ้จะอยใู่นรปูแบบ 
Dynamic Lift และ Moment ซงึ่จะแตกต่างไปจากรปู
แบบของ Static หรอืสามารถกลา่วไดว้า่ Dynamic 
angle of attack หรอื Dynamic Lift จะขนึ้กบัฟงักช์นั
ของเวลา ในทน้ี่จีะใชก้ารคาำ นวณ Aerodynamic force 
แบบจาำ ลอง Leishman – Beddoes dynamic stall 
model [3,4] ตวัอยา่งในรปูท ี่2.5 แสดงใหเ้หน็วา่แบบ
จาำ ลอง Leishman – Beddoes dynamic stall model 
สามารถคาำ นวณคา่เหลา่น้ีไดอ้ยา่งแมน่ยาำ  [5]

รปูท ี่1.1 แสดงคา่ Lift Coefficient และ Moment 
Coefficient ระหวา่งการเกดิ Dynamic stall

ของ Aerofoil NACA0012 ขณะทสี่น่ัโดยทมี่มุปะทะ
เปลยี่นแปลงดงัน้ี 10 10sin( )ktα = +

โดยแบบจาำ ลอง Leishman – Beddoes 
dynamic stall model จะประกอบไปดว้ย Indicial 
function ซงึ่เป็นคา่พนื้ฐานในการคาำ นวณการไหลของ
แบบจาำ ลอง Leishman – Beddoes dynamic stall 
model    ซงึ่ Indicial function จะประกอบขนึ้ดว้ย 2 
สว่นหลกัๆทมี่ชีอื่วา่ circulatory and impulsive และมี
คา่สมัประสทิธท์ิเี่กยี่วขอ้งต่อ Indicial function ไดแ้ก่ 
A1, A2, b1, b2 เป็นตน้ ในรายงานน้ีจงึนำาเสนอวธิี
การหาคาำ ตอบของคา่สมัประสทิธด์ิงักลา่ว

Leishman – Beddoes dynamic stall model 
เป็นแบบจาำ ลองทเี่รยีกวา่ Semi – Empirical model 
หรอืแบบจาำ ลองทถีู่กพฒันามาจากการนำาผลการ
ทดลองในอุโมงคล์มมาแทนคา่ลงในสมการ ดงันน้ั
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การนำา CFD มาประยกุตใ์ชส้าำ หรบัการหาคา่
สมัประสทิธเ์ิหลา่น้ี จะทาำ ใหล้ดคา่ใชจ้่ายและเวลาใน
การศกึษา unsteady flow aerodynamic forces โดย
ใชแ้บบจาำ ลองทางคณิตศาสตร์

2. ทฤษฎี
สมการอธบิายการเปลยี่นแปลงคา่

สมัประสทิธแ์ิรงยกของ Aerofoil ทเี่ป็นผลจากการ
เปลยี่นแปลงมมุปะทะในลกัษณะ step change นน้ั [3] 
ไดก้าำ หนดไวว้า่
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โดย   
( )tCLα∆ = Lift coefficient ในลกัษณะฟงักช์นัของ

เวลา
α∆ = ขนาดของการเปลยี่นแปลงมมุปะทะใน

ลกัษณะ step change
S
LC α = static lift-curve-slope
M = Mach number
I
αφ  

= Impulsive part of indicial function
C
αφ  = Circulatory part of indicial function

ตวัแปร I
αφ  และ C

αφ  
เรยีกวา่ Indicial 

function หรอืวา่เป็น Response function จาก Step 
input และตวัแปรทง้ัสองมหีน้าทกี่าำ หนดรปูรา่งของ

( )tCLα∆  โดยใน [3] ไดก้าำ หนดฟงักช์นัเหลา่น้ีไว้
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เหน็ไดว้า่สว่น Impulsive part นน้ัอยใู่นรปู

แบบของสมการ Exponential ซงึ่กาำ ลงัมคีา่เป็นลบดงั
นน้ัจะลเู่ขา้สคู่า่ศนูยเ์มอื่เวลาผา่นไป และในสว่น 

Circulatory part นน้ัไดถู้กกาำ หนดไวว้า่ตวัแปร 
 ดงันน้ัสว่น Circulatory part จะมคีา่

เป็นศนูยใ์นเวลาเรม่ิตน้และลเู่ขา้ส ู่ 1=C
αφ  เมอื่เวลา

ผา่นไประยะหน่ึง
คา่สมัประสทิธ ์ิ ,1A ,2A ,1b 2b  ท่ี

ปรากฏในฟงักช์นัเหลา่น้ีเป็นตวักาำ หนดความเรว็ใน
การลเู่ขา้ของ Indicial functions หรอืหมายความวา่
เป็นคุณสมบตัขิอง Aerofoil ชนิดนน้ัๆ 

งานวจิยัชนิ้น้ีจะมงุ่เน้นนำาเสนอวธิกีาร
คาำ นวณคา่สมัประสทิธเ์ิหลา่น้ีโดยใชว้ธิจีาำ ลองการไหล
ของอากาศผา่น Aerofoil ทมี่กีารเปลยี่นมมุปะทะใน
ลกัษณะ step change โดยใช ้CFD และนำาผลทไี่ดม้า
เปรยีบเทยีบกบัการใช ้Indicial function

รปูท ี่2.1 การเปรยีบเทยีบ ( )tCLα∆  ทไี่ดจ้ากการ
จาำ ลองใน CFD และจากการคาำ นวณโดยใช ้Indicial 

functionของ Aerofoil ชนิด NACA0012

ในรปูท ี่2.1 แสดงตวัอยา่งของกราฟความ
สมัพนัธร์ะหวา่ง ( )tCLα∆ และเวลาต่างๆ โดยใช้ 
CFD และ Indicial function และในสว่นทแี่รเงาแสดง
ความคลาดเคลอื่นของผลการคาำ นวณ ดงันน้ัคา่
สมัประสทิธ ์ิ ,1A ,2A ,1b 2b ทที่าำ ใหค้วามคลาด
เคลอื่นน้ีมคีา่ต่าำ ทสีุ่ด กส็ามารถถอืไดว้า่เป็นคา่ทที่าำ ให้
แบบจาำ ลอง Indicial function มคีวามแมน่ยาำ มากทสีุ่ด

การวดัความคลาดเคลอื่นของชดุขอ้มลูทง้ัสอง
นน้ัทาำ โดยการใช ้Root-mean-square ระหวา่งระยะ
เวลาการคาำ นวณทกี่าำ หนดไว ้ดงันน้ัขน้ัตอนการ
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คาำ นวณคา่สมัประสทิธ ์ิ ,1A ,2A ,1b 2b ทดี่ทีสีุ่ด
น น้ัทาำ ได โ้ดยการใช  ้optimization algorithm ท จี่ะ
คน้หาคา่ ,1A ,2A ,1b 2b ทที่าำ ให  ้Root-mean-
square มคีา่
ต่าำ ทสีุ่ด และงานวจิยัน้ีไดน้ำา algorithm สาำ เรจ็รปูใน
โปรแกรม MATLAB มาใชง้านไดแ้ก่ function ทเี่รยีก
วา่ fmincon [6,7]

3. ผลท่ีได้จากการวิจยั
เมอื่พจิารณาปรากฎการณ์การไหลของ

ของไหลซงึ่สามารถอธบิายในเชงิตวัเลขไดจ้ากสมการ
ของกฏทรงมวล สมการอนุรกัษ์พลงังาน และสมการ
อนุรกัษ์โมเมนตมั ขอบเขตของงานวจิยัน้ีคอืการ
พจิารณาการไหลของอากาศผา่นวตัถุ Aerofoil ชนิด 
NACA0012 การไหลทเี่กดิขนึ้มกีารเปลยี่นแปลงตาม
เวลา (Unsteady Flow) และเน่ืองจากพจิารณาท ่ ี
Re=100 ซงึ่อธบิายไดว้า่ความหนาแน่นของของไหลมี
การเปลยี่นแปลงน้อยมากเมอื่มกีารเปลยี่นแปลงความ
ดนั  (Incompressible flow)  จ งึสามารถนำา สมการ 
Navier-Stokes มาใชใ้นการแกป้ญัหาการไหลทเี่กดิ
ขนึ้ โดยใชโ้ปรแกรม COMSOL มาวเิคราะหป์ญัหาดงั
กลา่ว

ในขน้ัตน้ไดพ้จิารณาการไหลของอากาศผา่น
วตัถุวงกลมในลกัษณะสองมติ  ิ เพอื่หาคา่  Drag 
Coefficient (CD) ทไี่ดจ้ากการวเิคราะหด์ว้ยโปรแกรม
คอมพวิเตอร  ์ซ งึ่ผลการว เิคราะหพ์บวา่คา่ท ไี่ด้
สอดคลอ้งกบัขอ้มลูทปี่รากฎในผลศกึษาวจิยั [8] และ
ไดท้าำ การวเิคราะหก์ารไหลของอากาศผา่นรปูทรง 
Aerofoil ในลกัษณะเดยีวกนั เพอื่พจิารณาคา่ Static 
Lift Coefficient (CL) ทเี่กดิขนึ้ทตี่ำาแหน่งของมมุปะทะ
คา่ต่ างๆ พบวา่ผลทไี่ดจ้ากการทดลองมคีวาม
สอดคลอ้งกบัคา่ทไี่ดจ้าก Foilsim [9] ซงึ่กลา่วไดว้า่
โปรแกรม COMSOL สามารถนำา มาใชใ้นการแก้
ปญัหาดงักลา่วได ้จากนน้ัจงึไดท้าำ การวเิคราะหก์าร
ไหลของอากาศผา่นรปูทรง  Aerofoil  ในรปูแบบ 
Dynamic Model ไดแ้ก่การเปลยี่นมมุปะทะในลกัษณะ
ข น้ั บ นั ไ ด  (step  change)  เ พ อื่ พ จิ า ร ณ า  Lift 

Coefficient (CL) ทเี่กดิขนึ้ ณ เวลาต่างๆ ดงัทแี่สดงใน
รปูท ี่3.1 และ 3.2

รปูท ี่3.1 แสดงกราฟความสมัพนัธร์ะหวา่งมมุปะทะท่ี
เวลาต่างๆ

รปูท ี่3.2 แสดงกราฟความสมัพนัธร์ะหวา่งคา่ Lift 
Coefficient ทเี่วลาต่างๆ เมอื่มมุปะทะเปลยี่นไป

การทดลองเรม่ิตน้จากตรวจสอบความถูกตอ้ง
ของ MATLAB ทใี่ชห้าคาำ ตอบ โดยการสมมตุติวัเลข 
A1, A2, b1, b2 แลว้ทาำ การคาำ นวณออกมาดว้ย
โปรแกรม เพอื่หาคา่ของ A1, A2, b1, b2 โดยการ 
minimize ความคลาดเคลอื่นโดยวดัจากคา่ r.m.s ซงึ่
ผลการคาำ นวณมคีา่ตรงกบัคา่ทไี่ดส้มมตุไิว้

ก า ร เปร ยีบ เท ยีบข อ้ม ลู ( )tCLα∆  ของ 
Aerofoil  NACA0012  ท  ี่ Reynold’s number = 100 
Mach number ≈ 0 มมุปะทะเรม่ิตน้จาก 1 องศา ไป
ท  ี่ 2  องศา  คาำ นวณโดยใช ผ้ลการทดลองจาก 
COMSOL  เ ป็นข อ้ม ลูอ า้ งอ งิ  และ ใช โ้ป รแก รม 
MATLAB เพอื่หาคา่ A1, A2, b1, b2
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ในกรณีทมี่มุปะทะเคลอื่นทแี่บบ step 
change ทมี่มุเรม่ิตน้จาก 0 องศา ไปท ี่1 องศา ได้
ผลออกมาดงัน้ี

A1 = 14.2
A2 = -13.2
b1 = 0.22
b2 = 0.001
error = 0.01

ดงัรปูท ี่3.1
ในกรณีทมี่มุปะทะเคลอื่นทแี่บบ step 

change ทมี่มุเรม่ิตน้จาก 1 องศา ไปท ี่2 องศา ได้
ผลออกมาดงัน้ี

A1 = 14.35
A2 = -13.35
b1 = 0.22
b2 = 0.001
error = 0.018

ดงัรปูท ี่3.2
ในกรณีทมี่มุปะทะเคลอื่นทแี่บบ step 

change ทมี่มุเรม่ิตน้จาก 4 องศา ไปท ี่5 องศา ได้
ผลออกมาดงัน้ี

A1 = 12.69
A2 = -11.69
b1 = 0.14
b2 = 0.009
error = 0.013

ดงัรปูท ี่3.3

รปูท ี่3.3 แสดงกราฟ LC กบั time ของขอ้มลู 
NACA0012 ท ี่Re = 100, Mach number  0 

มมุปะทะเรม่ิตน้จาก 0 องศา ไปท ี่1 องศา

รปูท ี่3.4 แสดงกราฟ LC กบั time ของขอ้มลู 
NACA0012 ท ี่Re = 100, Mach number  0 

มมุปะทะเรม่ิตน้จาก 1 องศา ไปท ี่2 องศา

รปูท ี่3.5 แสดงกราฟ LC กบั time ของขอ้มลู 
NACA0012 ท ี่Re = 100, Mach number ≈ 0 

มมุปะทะเรม่ิตน้จาก 4 องศา ไปท ี่5 องศา

ต า ร า ง ท  ี่ 1  แ ส ด ง ค า่  A1, A2, b1,  b2  ท กี่ า ร
เปลยี่นแปลงมมุจาก 0-1 องศา, 1-2 องศา, 4-5 องศา 
และขอ้มลูอา้งองิ
มุมองศา A1 A2 b1 b2 Error

0~1  14.2  -13.2 0.22   0.001    0.01
1~2 14.35 -13.35 0.22 0.001 0.018
4~5 12.69 -11.69 0.14 0.0009 0.013
Ref. 0.3 0.7 0.14 0.53 0
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ทง้ัน้ีทผี่ลมคีา่ทไี่มส่อดคลอ้งกบัคา่อา้งองิอาจ
เป็นเพราะคา่ A1, A2, b1, b2 นน้ัเป็นฟงักช์นัทขี่นึ้อยู่
กบัคา่ Reynold’s number และ Mach number

4. สรปุ
ผลจากการคาำ นวณแสดงใหเ้หน็วา่ A1, A2, 

b1, b2  น น้ั เ ป็นตวัแปรทขี่ นึ้อย กู่ บัค า่  Reynold’s 
number และ Mach number เน่ืองจากคา่ตวัแปรเหลา่
น้ีไมส่อดคลอ้งกบัขอ้มลูอา้งองิ [4] ซงึ่คาำ นวณจากการ
ทดลองในอุโมงคล์มท ี่Re 5103×≈

วธิกีารคาำ นวณ Indicial function โดยใชผ้ล
การจาำ ลอง CFD ดว้ยโปรแกรม COMSOL ใหผ้ลเป็น
ทน่ี่าเชอื่ถอืได ้และสามารถใชว้ธิดีงักลา่วไปหาคา่ A1, 
A2, b1, b2 ไดโ้ดยไมต่อ้งทาำ การทดลองดว้ยอุโมงคล์ม 
ซงึ่จะชว่ยลดคา่ใชจ้่ายและลดเวลาลงไดอ้ยา่งมาก
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