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ของจรวดโดยใช้หวัฉีดแบบต่าง ๆ 
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บทคัดย่อ 
ปัจจุบนัการพฒันาระบบขับดันของจรวดจะต้องมีคุณลกัษณะด้านประสิทธิภาพ ความปลอดภัย ความเป็นมิตรกับ

สิ่งแวดล้อม ความประหยัดและความสามารถในการควบคุมการเปิดปิดของการเผาไหม้ได้ จึงท าให้นกัวิจัยและวิศวกรค้นหา
เทคโนโลยีทางเลือกโดยการน าทฤษฎีมาประยุกต์ใช้ในทางปฏิบตัิซึง่ได้เกิดนวตักรรมท่ีน่าสนใจนัน่คือ ระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวด โดยมีเอกลกัษณ์เฉพาะตวัเพราะรวมข้อดีของระบบขบัดันแบบเชือ้เพลงิแข็งและแบบเชือ้เพลงิเหลวของจรวดเข้า
ด้วยกัน ระบบขับดันแบบเชือ้เพลงิไฮบริดเป็นการผสมผสานระหว่างออกซิไดเซอร์ท่ีอยู่ในสถานะของเหลวและเชือ้เพลิงท่ีอยู่ใน
สถานะของแข็ง ในการวจิยันีจ้ัดท าขึน้เพ่ือทดสอบและวเิคราะห์สมรรถนะของระบบขับดันแบบเชือ้เพลงิไฮบริดโดยการออกแบบ
และสร้างหวัฉีดแบบต่าง ๆ มาทดสอบเข้าด้วยกันกบัระบบขับดันแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด โดยหวัฉีดจะมีทัง้หมด 10 แบบ
โดยจะแบง่ออกเป็น 4 กลุม่คือ 1) แบบทางเข้าและทางออกเป็นแบบทรงกรวยแต่เส้นผ่านศูนย์กลางทางออกจะแตกต่างกัน สง่ผล
ต่อความสัน้หรือยาวของหวัฉีด 2) แบบท่ีมีทางเข้าและทางออกเป็นแบบทรงกรวยแต่จะมีเส้นผา่นศูนย์กลางคอคอดท่ีแตกต่างกัน 
สง่ผลต่อพืน้ท่ีหน้าตดัท่ีอากาศไหลผา่น 3) แบบท่ีมีทางเข้าเป็นแบบทรงกรวยและทางออกเป็นแบบมีความโค้งจะมีทัง้หมด 3 แบบ 
ส่งผลต่อลกัษณะการไหลของอากาศบริเวณทางออก  และ 4) แบบท่ีมีมุมทางเข้าและทางออกมีขนาดแตกต่างกัน ส่งผลต่อ
ลกัษณะความชันของมุมหวัฉีด โดยมีค่าเรย์โนลด์ นมัเบอร์ต ่ากว่า 1× 104 ผลท่ีได้จากการทดสอบแสดงให้เห็นว่าค่าแรงขบัของ
กลุม่ท่ี 1 ได้แรงขบัสงูสดุ สว่นค่าแรงดลจ าเพาะท่ีมากท่ีสดุจะเป็นของกลุม่ท่ี 3  
ค าส าคัญ:  เชือ้เพลงิแบบไฮบริด  เชือ้เพลงิแข็ง  เชือ้เพลงิเหลว  หวัฉีด  
 

Abstract 
At present, the development of rocket propulsion systems must concern characteristics of efficiency, safety, 

environmental friendliness, economics, and the ability to control the on and off of combustion. Therefore, researchers and 
engineers search for alternative technologies by applying theory in practice, which has resulted in compulsive 
innovations and hybrid propulsion systems of rockets. It is unique because it incorporates the advantages of solid and 
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liquid fuels. Hybrid propulsion systems are a consolidation of a liquid oxidizer and a solid fuel. This research focused 
on testing and analyzing the performance of a rocket's hybrid propulsion system using different types of nozzles. The 
study involved the design and construction of ten different types of nozzles, divided into 4 grouped as follows: 1) conical inlet 
and outlet with different outlet diameters, impacting nozzle length, 2)  cone-shaped inlet and outlet with varying throat 
diameters affecting airflow cross-sectional area, 3)  cone-shaped inlet and curved outlet affecting airflow characteristics at 
the exit and 4)  inlet and outlet angles of different sizes impact the nozzle angle slope with the reynolds number less 
than 1× 104. The test results showed that group 1 thrust force had the highest thrust, and the highest specific impulse 
value belonged to group 3. 
Keywords:  hybrid propellant, solid propellant, liquid propellant, nozzles 

 
บทน า 

 

อตุสาหกรรมทางด้านอวกาศมีบทบาทส าคัญ
ส าหรับการพัฒนาประเทศเป็นอย่างมากเนื่องจากมี
มูลค่าทางด้านเทคโนโลยีเป็นจ านวนเงินมหาศาล เช่น 
ดาวเทียม ระบบสือ่สาร และเทคโนโลยีทางด้านระบบ
ขบัดนัของจรวดเพื่อขนสง่ดาวเทียมและมนษุย์เพื่อท า
ภารกิจ ดงันัน้เทคโนโลยีทางด้านระบบขบัดนัของจรวด
จงึต้องการพฒันาระบบต่าง  ๆให้ดีขึน้เพื่อความปลอดภัย 
ประหยัดค่าใช้จ่าย เป็นมิตรกับสิ่งแวดล้อมและความ 
สามารถในการควบคุมการเปิดและปิดของการเผาไหม้ได้ 
ปัจจบุนัได้มีการวิจยัและพฒันาระบบขบัดนัของจรวด
มาอย่างต่อเนื่องไม่ว่าจะเป็นระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
แข็งของจรวดในมหาวิทยาลยัต่างประเทศ ได้มีการน า
เชือ้เพลิงแข็งมาทดสอบและวิจัยในจรวดความเร็ว
เหนือเสยีง (Singh, 2013) รวมทัง้ยงัได้มีการสร้างจรวด
ความเร็วเหนือเสยีงเพื่อแข่งขนัในมหาวิทยาลยั (Cortes 
et al., 2013) นอกจากนีไ้ด้มีการท าการวิจัยเพื่อน าจรวดที่
ใช้เชือ้เพลงิแข็งมาส่งดาวเทียมขนาดเลก็ (Okninski et al., 
2015) และมหาวิทยาลยัในประเทศไทยได้มีการทดสอบ
เชือ้เพลิงแข็งที่ท าขึน้เอง (Suksila, 2017) ส่วนการวิจัย
และพฒันาของระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด

ก็เช่นกันเป็นเทคโนโลยีทางเลือกที่ได้รับความสนใจ
อย่างมาก โดยมหาวิทยาลัยในต่างประเทศได้มีการ
ด าเนินการทดสอบปล่อยจรวดที่ใ ช้ระบบขับดัน  
แบบเชือ้เพลิงไฮบริดเพื่อส่งดาวเทียมขนาดเล็ก 
(Tsohas, Appel, Rettenmaier, Walker, 2009) 
นอกจากนัน้ได้มีการออกแบบและสร้างจรวดที่ใ ช้
ระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดโดยได้มีการใช้สร้าง
และใช้งานจริง (Corchado, 2016) 

เนื่องจากเทคโนโลยีของระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวดนัน้ยงัมีข้อจ ากดัในเร่ืองของการผสมกัน
ระหว่างเชือ้เพลงิที่อยู่ในสถานะของแข็งกบัออกซิไดเซอร์
ที่อยู่ในสถานะก๊าซ รวมทัง้หวัฉีดซึ่งเป็นอปุกรณ์ออกแบบ
ลกัษณะเวนทร่ีู ซึง่เป็นอปุกรณ์ที่เร่งความเร็วของก๊าซร้อน
เพื่อเป็นตัวขับดันจรวดนัน้ส่วนใหญ่การศึกษาและวิจยั
การออกแบบหวัฉีดให้เกิดการไหลที่เหมาะสม โดยขนาด
ของคอคอดและรูปร่างหวัฉีดส่งผลต่อสมรรถนะ ใช้เฉพาะ
อากาศในการทดลองมิได้มีการเผาไหม้เกิดขึน้ (Singh, 
Zerpa, Partington, & Gamboa, 2019) ในสว่นของการ 
ศึกษาหัวฉีดที่ ค่าเรย์โนลด์นัมเบอร์ต ่ากว่า 1× 104 
ลกัษณะของหัวฉีดที่เป็นแบบระฆัง (bell nozzle) และ
แบบกรวย (conical nozzle) ที่มีค่าต่าง ๆ เท่ากัน เช่น 
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ค่าคอคอด ค่าความยาวช่วงลู่ออก ให้ผลที่แตกต่างกัน
น้อยมากเนื่องจากผลของค่าความหนืดที่ใกล้ผิววัตถุมี
ค่ามากเมื่อเทียบกับการไหล (Arrington, Reed, & Rivera, 
1996) สว่นระบบขับดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวด
พบว่าสว่นใหญ่เป็นการวิจัยเฉพาะในส่วนของระบบขับดัน
แบบเชือ้เพลิงไฮบริดที่มีหัวฉีดเฉพาะแบบเดียว (Tsohas, 
Appel, Rettenmaier, Walker, 2009; Corchado, 2016) 
ดงันัน้ผู้วิจัยจงึเห็นว่าหากน าการออกแบบหัวฉีดแบบ
ต่าง ๆ มารวมกบัระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดจะ
สามารถท าให้เข้าใจการท างานและวิเคราะห์คณุสมบัติ
ของการท างานของระบบนีใ้ห้มีลกัษณะที่เหมาะสมของ
หวัฉีดกบัระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดเพื่อให้ได้ผล
ที่ดีย่ิงขึน้และน าไปใช้อย่างแพร่หลายในอนาคตต่อไป 

ทัง้นี ผู้้ วิจัยจึงสนใจศึกษาเ ก่ียวกับกา ร
ทดสอบและวิเคราะห์สมรรถนะของระบบขบัดันแบบ
เชือ้เพลงิไฮบริดของจรวดโดยใช้หัวฉีดแบบต่าง ๆ โดย
จะให้ค่าเรย์โนลด์ นัมเบอร์ต ่ากว่า 1× 104 เนื่องจาก
เป็นระบบขนาดเล็ก (Arrington, Reed, & Rivera, 
1996) หัวฉีดจะแบ่งออกเป็น 4 กลุ่มคือ เส้นผ่าน
ศูนย์กลางทางออกหัวฉีดต่างกัน เส้นผ่านศูนย์กลาง
ของคอคอดต่างกัน  ทรงกรวยอยู่ทางด้านลู่เข้าและ
แบบมีความโค้งอยู่ทางด้านลู่ออก  และมุมทางเข้า
และทางออกมีขนาดแตกต่างกนั เนื่องจากเป็นตวัแปร
หลกัที่สง่ผลท าให้หวัฉีดมีลกัษณะแตกต่างกันออกไป
และส่งผลต่อสมรรถนะของหัวฉีด (Singh, Zerpa, 
Partington, & Gamboa, 2019) รวมทัง้ เพื่อศึ กษ า
ทฤษฎีและหลักการท างานของระบบขับดันแบบ
เชือ้เพลิงไฮบริดของจรวดทดสอบระบบขับดันแบบ
เชือ้เพลิงไฮบริดของจรวดโดยมีการจุดระเบิดและมี
การเผาไหม้ของระบบและมีรูปแบบปลายหัวฉีด

ตามที่ได้ออกแบบไว้ นอกจากนัน้เพื่อวัดค่าอุณหภูมิ
และความดนัในห้องเผาไหม้ วดัค่าอณุหภูมิที่ทางออก
หัวฉีด วัดค่าแรงขับของระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวด และค านวณหาค่าแรงดลจ าเพาะ 
ค่าแรงดลทัง้หมด โดยค่าของแรงขับและแรงดล
จ าเพาะจะเป็นตวัแปรหลกัที่น ามาวิเคราะห์สมรรถนะ
ของระบบนีเ้พราะค่าแรงขับเป็นค่าที่ท าให้จรวดเกิด
แรงขับขึน้ ส่วนค่าแรงดลจ าเพาะเป็นค่าที่บอกถึง
ประสทิธิภาพของหวัฉีด (Arrington, Reed, & Rivera, 
1996) โดยการศึกษานีส้ามารถน าไปสู่การอธิบาย
การท างานของระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดเพื่อ
พัฒนาจรวดที่สามารถน าระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดนีไ้ปใช้ได้ต่อไป 
วัตถปุระสงค์ของการวิจยั 

1) เพื่อศึกษาทฤษฎีและหลกัการท างานของ
ระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด 

2) เพื่อทดสอบระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริด
ของจรวดโดยมีรูปแบบปลายหัวฉีดตามที่ได้ออกแบบไว้ 

3) เพื่อทดสอบวัดค่าอุณหภูมิและความดัน
ในห้องเผาไหม้ วดัค่าอณุหภูมิที่ทางออกหวัฉีด 

4) เพื่อทดสอบวัดค่าแรงขับของระบบขบัดนั
แบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด 

5) เพื่อค านวณหาค่าแรงดลจ าเพาะ ค่าแรงดล
ทัง้หมด  

 
วิธีการศึกษา 

ในการทดสอบและวิเคราะห์สมรรถนะของ
ระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวดโดยใช้
หัวฉีดแบบต่าง ๆ ผู้ วิจัยได้ด าเนินการศึกษาตาม
วตัถปุระสงค์ของการวิจยัดงันี ้
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1) ในการศกึษาทฤษฎีและหลกัการท างานของ
ระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวด ผู้ วิจัยได้
รวบรวมเอกสารและงานวิจัยที่เก่ียวข้องกับทฤษฎีและ
หลกัการท างานของระบบขับดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริด
ของจรวด (hybrid fuel of rocket propulsion system) 
เป็นระบบขบัดนัที่ใช้การผสมกนัระหว่างเชือ้เพลิง (fuel) 
ที่อยู่ในสถานะของแข็ง สว่นออกซิไดเซอร์ (oxidizer) จะ
อยู่ในสถานะเป็นของเหลวสว่นประกอบของระบบขบัดัน

แบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวด เช่น ถังออกซิไดเซอร์ 
(oxidizer tank) เพื่อบรรจไุนตรัสออกไซด์หรือออกซิเจน 
วาล์ว (valve) เพื่อเปิด-ปิดระบบ หัวฉีด (injector) เพื่อ
ฉีดออกซิไดเซอร์เข้าห้องเผาไหม้ ตวัจดุระเบิด (igniter) 
เพื่อท าให้เกิดเปลวไฟ เชือ้เพลงิเพื่อผสมกบัออกซิไดเซอร์
ท าให้เกิดการเผาไหม้จะใช้พลาสติกเช่นไนลอนหรือ  
polyethylene (PE) และหวัฉีด (nozzle) ท าหน้าที่สร้าง
แรงขบัของจรวด ดงั (Figure 1)

 

 
 

Figure 1 Components of a rocket’s hybrid propulsion system. 
 

ข้อดีของระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของ
จรวดคือมีความปลอดภัย เนื่องจากเชือ้เพลงิและออก
ซิไดเซอร์จะอยู่คนละสถานะ ประหยัดค่าใช้จ่ายกว่า
การใช้แบบการใช้ระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงเหลว 
(liquid fuel of rocket propulsion system) ซึง่ต้องใช้
ระบบการจ่ายออกซิไดเซอร์และเชือ้เพลิง เป็นมิตรกับ
สิง่แวดล้อม (Tsohas, Appel, Rettenmaier, Walker, 
2009) เนื่องจากการเผาไหม้ไม่ท าให้เกิดก๊าซที่เป็น
อันตรายกับสุขภาพเมื่อเทียบกับระบบขับดันแบบ
เชือ้เพลงิแข็งซึง่บางครัง้ผลผลิตจากการเผาไหม้จะได้
ก๊าซซึง่มีค่าเป็นกรด ความสามารถในการควบคุมการ
เปิดและปิดของการเผาไหม้ได้เนื่องจากมีวาล์วเปิด
และปิดออกซิไดเซอร์ รวมทัง้มีตัวจุดระเบิดท าให้
สามารถหยุดการเผาไหม้หากต้องการให้มีการเผาไหม้

เกิดขึน้ใหม่ก็สามารถท าได้ สว่นค่าอื่น ๆ เช่น ค่าแรงดล
จ าเพาะ (specific impulse, Isp) จะมีค่ามากกว่าระบบ
ขับดันแบบเชื อ้ เพลิงแข็ง  (solid propellant) และ
สามารถเปลี่ยนแปลงค่าแรงขับ (thrust) ได้โดยการ
เปลีย่นอตัราการไหลของเชือ้ออกซิไดเซอร์ 

ส่วนข้อเสียของระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวดคือค่าอตัราสว่นผสม (mixture ratio) 
และค่าแรงดลจ าเพาะจะเปลี่ยนแปลงเมื่อใช้งานที่
สภาวะ steady-state เนื่องจากขึน้อยู่กบัการระเหยของ
เชือ้เพลงิซึง่สว่นมากใช้พลาสติกท าให้มีประสิทธิภาพ
อยู่ที่ 93-97 เปอร์เซ็นต์ ซึ่งค่อนข้างน้อยเมื่อเทียบกบั
ระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงแข็งและเชือ้เพลิงเหลว  
ของจรวด รวมทัง้เมื่อเผาไหม้จนหมดแล้วจะมีเชือ้เพลิง
หลงเหลอือยู่ (Palateerdham, Ingenito, & Ciprioti, 2020) 

valve ignitor fuel grain nozzle 

injector 

oxidizer tank 
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ในสว่นของทฤษฎีที่น ามาใช้เช่นค่าของแรงขับ
ซึ่งจะมีหัวฉีดที่ออกแบบมาให้มีการไหลของก๊าซร้อน
จะท าให้เกิดแรงขับที่ต้องการ โดยสามารถอธิบายได้
ด้วยสมการแรงขับ ดังสมการ (1) ค่าแรงขับที่ เ กิด
ขึน้อยู่กบัปัจจยัหลกั ๆ 2 อย่างคือ พจน์ของอตัราการ
ไหลกับความเร็วของการไหลที่ทางออก และผลต่าง
ความดันของเคร่ืองยนต์ที่ทางออกและความดัน
บรรยากาศกับพื น้ที่คอคอด (Humble, Henry, & 
Larson, 1995; Sutton, & Biblarz, 2001) 
 

𝐹𝑇𝐻 = 𝑚̇𝑉𝑒 + (𝑃𝑒 − 𝑃𝑎)𝐴𝑒      (1) 

 
จากสมการ (1) ระหว่างแรงขบั (thrust, 𝐹𝑇𝐻) 

กับอัตราการไหล (mass flow rate, 𝑚̇) ความเร็วที่
ทางออก (exit velocity, 𝑉𝑒 ) ความดันทางออก (exit 
pressure, 𝑃𝑒 ) ความดนับรรยากาศ (ambient pressure, 
𝑃𝑎) และพืน้ที่ทางออก (exit area, 𝐴𝑒) ถ้าก าหนดให้
ความดันที่ทางออกเท่ากับความดันบรรยากาศจะ
เรียกว่าจุด optimal ของการเกิดแรงขับ ในความเป็น
จริงความดันที่ทางออกจะเปลี่ยนแปลงไปตามการ
ท างานของเคร่ืองหรือความดันบรรยากาศก็จะ
เปลี่ยนแปลงไปตามความสงูของจรวด ดังนัน้ถ้าหาก
ความดันทางออกมีค่ามากกว่าความดันบรรยากาศ
จะเรียกว่า under expanded ในทางกลบักันถ้าหาก
ความดันทางออกน้อยกว่าความดันบรรยากาศจะ
เรียกว่า over expanded  นอกจากนัน้หากต้องการ
ให้มีแรงขับที่มากสามารถที่จะเลือกว่าจะท าให้มี
อัตราการไหลที่มากขึน้หรือท าให้ความเร็วทางออกมี
ค่ามากขึน้ก็ได้ โดยอัตราการไหล  จะค านวณได้   
ดงัสมการ (2) 

𝑚̇ =  
𝐴∗𝑃𝑡

√𝑇𝑡
√

𝛾

𝑅
(

𝛾+1

2
)

−
𝛾+1

2(𝛾−1)
          (2) 

 
 

จากสมการ (2) เ ป็นความสัมพันธ์หลักๆ
ระหว่างอัตราการไหล พืน้ที่คอคอด (throat area, 𝐴∗) 
ความดันในห้องเผาไหม้  (combustion chamber 
pressure หรือ total pressure, 𝑃𝑡) และอุณหภูมิใน
ห้องเผาไหม้  (combustion temperature หรือ total 
temperature, 𝑇𝑡) เนื่องจากพจน์อื่น ๆ จะเป็นค่าคงที่
เช่น ค่าอตัราสว่นของความร้อนจ าเพาะของก๊าซ (the 
heat capacity ratio, 𝛾) ค่าคงที่ของก๊าซแต่ละชนิด 
(gas constant, 𝑅) ดงันัน้จะเห็นว่าเมื่ออตัราการไหล
และอุณหภูมิห้องเผาไหม้คงที่ โดยในกรณีของการ
วิจัยนีเ้ชือ้เพลิงได้ใช้ชนิดเดียวกันท าให้อุณหภูมิใน
ห้องเผาไหม้ใกล้เคียงกันหรือมีค่าแตกต่างกันน้อย
มาก ถ้าหากขนาดของคอคอดที่ใหญ่ขึน้จะท าให้
ความดันในห้องเผาไหม้ลดลง ในทางกลับกันเมื่อ
หัวฉีดมีขนาดของคอคอดที่เล็กลงจะท าให้ความดัน
ในห้องเผาไหม้ที่สงูขึน้  𝑉𝑒  หาได้ดงัสมการ (3) ดงันี ้

 

𝑉𝑒 =  √
2𝛾

𝛾−1
∙ 𝑅𝑇𝑡 ∙ [1 − (

𝑃𝑒

𝑃𝑡
)

𝛾−1

𝛾
 

] (3) 

 
จากสมการ (3) ที่แสดงความสัมพันธ์หลัก ๆ 

ระหว่างความเร็วที่ทางออกกบัค่ารากของค่าอุณหภูมิ
ในห้องเผาไหม้และอัตราส่วนระหว่างความดัน
ทางออกกับความดันห้องเผาไหม้ จะเห็นว่าถ้าก าหนดให้
อณุหภูมิในห้องเผาไหม้และความดนัห้องเผาไหม้คงที่ 
ค่าความดนัทางออกที่น้อยจะสง่ผลให้ความเร็วทางออก
มีค่ามาก โดยจะมีการวัดค่าแรงขับจากโหลดเซลล์ 
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และวัดค่าอัตราการไหลโดยจะมีการชั่งน า้หนักของ
เชือ้เพลงิก่อน-หลงัและจับเวลาในการเผาไหม้ รวมทัง้
วัดค่าความดันก่อน-หลงัจากถังออกซิไดเซอร์ ความ
ดันที่ห้องเผาไหม้และอุณหภูมิห้องเผาไหม้จะท าการ
วัดค่าโดยใช้เทอร์โมคับเปิลและอุปกรณ์วัดความดัน   
                 

2) ในการทดสอบระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวดโดยมีรูปแบบปลายหัวฉีดตามที่ได้
ออกแบบไว้มีการด าเนินการดังนี ้หัวฉีด เป็นอุปกรณ์
ที่ใช้ในการเร่งความเร็วของแก๊สร้อนที่ปลอ่ยออกมาเพื่อ
สร้างแรงขับหลักการของหัวฉีดจะอาศัยหลักเวนทูร่ี   
ที่อาศยัความแตกต่างของพืน้ที่หน้าตัดที่ท าให้ความเร็ว
ของของไหลที่แตกต่างกันโดยหัวฉีดจะแบ่งเป็น 2 ส่วน
คือ ส่วนลู่เข้า (converging section) และส่วนลู่ออก 
(diverging section) ในสว่นลูเ่ข้านัน้จะเป็นสว่นตัง้แต่
ทางออกของแก๊สร้อนจากห้องเผาไหม้ไปจนถงึคอคอด 
(throat) โดยมีพืน้ที่หน้าตัดค่อย  ๆ เลก็ลงจนมาถึงคอคอด

ซึง่มีขนาดหน้าตดัเลก็ที่สดุ สว่นลูอ่อกที่เป็นบริเวณตัง้แต่
คอคอดดไปจนถงึจุดสดุปลายหัวฉีดโดยพืน้ที่หน้าตัด
ค่อย ๆ ใหญ่ขึน้จนสุดที่ทางออกโดยใช้หลักการ  
de Laval nozzle (Humble, Henry, & Larson, 1995; 
Sutton, & Biblarz, 2001; Singh, Zerpa, Partington, 
& Gamboa, 2019)  

การออกแบบและการผลิต nozzle แบบต่าง ๆ 
นีจ้ะเน้นการออกแบบและผลติหวัฉีดที่ท าด้วยวัสดุที่มี
ราคาไม่แพงและสามารถจัดหาได้ทั่วไป โดยแม่พิมพ์
ในการหล่อจะใช้สแตนเลสกรวยที่มีจ าหน่วยอยู่ใน
ท้องตลาด การออกแบบหัวฉีดชนิดต่าง ๆ จะมีส่วน
ต่าง ๆ ที่ส าคัญคือ เส้นผ่านศูนย์กลางลู่เข้า (Dinlet) 
เส้นผ่านศูนย์กลางคอคอด (D*) เส้นผ่านศนูย์กลางลู่ออก 
(Dexit) ความยาวช่วงลูเ่ข้า (Lconvergent) ความยาวช่วงลูอ่อก 
(Ldivergent)  มุมของช่วงลู่เข้า (β°) มุมของช่วงลู่ออก 
(α°) ดงั (Figure 2) 

 
 

 
 

 
Figure 2 Important parts of the nozzles. 

 
 

การออกแบบหวัฉีดสรุปรวมทัง้หมดจะมีหัวฉีด
ทัง้หมด 10 แบบโดยจะมีเส้นผ่านศูนย์กลางลู่เ ข้า
เท่ากันทัง้หมดคือ 70.80 มิลลิเมตร ส่วนขัน้ตอนการ
ด าเนินการสร้างจะใช้อุปกรณ์ดังนี ้ ปูน น า้ ท่อเหล็ก

ขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 3 นิ ว้  แม่พิมพ์ส าหรับ 
หล่อหัวฉีด สเปรย์หล่อลื่น  (WD-40) สกรู เทปกาว 
โดยจะใช้รายละเอียด ดงั (Table 1) 

 

Lconvergent Ldivergent 

Dexit Dinlet 

D* (thoat) 



RMUTSB Acad. J. 12(2) : 275-292 (2024) 281 
 

Table 1 The sizes of all 10 nozzle types. 

nozzle no. D* (mm) angle α and β Dexit (mm) 
length convergent 

(mm) 
length divergent 

(mm) 
type 

1 (G1) 6       α=β=13° 70.80 137.50 137.50 conical-conical 
2 (G1) 6       α=β=13° 52.00 145.00   95.00 conical-conical 

3 (G1) 6       α=β=13° 37.00 142.00   63.00 conical-conical 

4 (G2)  6 α=11, β=13° 70.80 137.50 137.50 conical-conical 

5 (G2) 7 α=11°, β=13° 70.80 167.00 138.00 conical-conical 

6 (G2) 10 α=11°, β=13° 70.80 168.00 137.00 conical-conical 
7 (G3) 6   α=29°, (5) 70.80   59.00   37.00 conical-curve 

8 (G3) 6   α=33°, (4) 70.80   49.00   51.00 conical-curve 

9 (G3) 6          (4), (4) 70.80   58.00   57.00 curve-curve 
10 (G4) 6 α=14°, β=24° 70.80 130.00   73.00 conical–conical 

 
จาก (Table 1) แสดงให้เห็นลกัษณะการออกแบบ

หวัฉีดโดยแบ่งหวัฉีดทัง้หมดออกเป็น 4 กลุม่ 10 แบบ
โดยการออกแบบจะให้มีความแตกต่างกันโดยแบ่ง
ออกเป็นทัง้หมด 4 กลุม่ กลุม่ 1 (G1) ได้ท าให้มีขนาด 
Dexit ต่างกัน กลุ่มที่ 2 (G2) ได้ออกแบบให้มีขนาด D*

ต่างกนั กลุม่ที่ 3 (G3) ออกแบบให้เป็นแบบทรงกรวย
อยู่ทางด้านลู่เ ข้าและแบบมีความโค้งอยู่ทางด้าน  
ลู่ออก การออกแบบหัวฉีดชนิดมีความโค้งจะท าให้มี
ลกัษณะความโค้งทางออกที่ต่างกันโดยหัวฉีดชนิดที่ 
8 และ 9 จะใช้สมการความโค้ง ดังสมการ (4) และ
หัวฉีดชนิดที่  7 จะใช้สมการความโค้ง ดังสมการ (5)  
ส่วนกลุ่มที่ 4 (G4) แบบที่มีมุมทางเข้าและทางออก 
มีขนาดแตกต่างกนั 
 

𝑦 = 0.1837𝑥2 − 6.01𝑥 + 55.22          (4) 
 

𝑦 = 0.03199𝑥2 − 0.5669𝑥 + 12.5        (5) 

จากสมการ (4) และ สมการ (5) 𝑥 คือต าแหน่ง

แกนของหัวฉีด 𝑦 คือต าแหน่งความโค้งของหัวฉีด 
เมื่อเปรียบเทียบความโค้งแล้วจะพบว่า สมการ (4) 
จะมีความโค้งที่มากกว่าเพื่อให้มีลักษณะคล้าย 
แบบหัวฉีดระฆัง ส่วนการผลิตหัวฉีดที่ท าเสร็จแล้ว  
ดงั (Figure 3) และ (Figure 4)  
 

 
 

Figure 3 The completed nozzle. 
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Figure 4 The 10 type of studied nozzles. 
 

3) ในการทดสอบวัดค่าอณุหภูมิและความดัน

ในห้องเผาไหม้ วัดค่าอุณหภูมิที่ทางออกหัวฉีดมีการ

ด าเนินการดังนี ้ อุปกรณ์วัดค่าต่าง ๆ จะมีการวัดค่า

อุณหภูมิและความดันในห้องเผาไหม้ ได้แก่ เทอร์โม-

คปัเปิล (thermocouple) อปุกรณ์วดัความดนั (pressure 

transducer) ก่อนการทดสอบทุกครัง้นอกจากจะต้อง

เตรียมอปุกรณ์ต่าง ๆ ให้ครบถ้วนแล้วยงัต้องตรวจเช็ค

ความพร้อมของอุปกรณ์ว่าเกิดการช ารุดหรือได้รับ

ความเสยีหายหรือไม่ เพื่อความปลอดภัยระหว่างการ

ทดสอบ การเตรียมการความพร้อมของอุปกรณ์เช่น 

ความพร้อมของคอมพิวเตอร์ การสอบเทียบเคร่ืองมือ

วดัค่าโดยจะน าอปุกรณ์วัดอุณหภูมิ อปุกรณ์วดัความดัน 

และโหลดเซลล์มาเชื่อมต่อกับโปรแกรม WinDaq โดยมี

การเซ็ตค่าเร่ิมต้นที่ศนูย์โดยอุปกรณ์และเคร่ืองมือวดั

ที่ท าการสอบเทียบจะเปลี่ยนหน่วยให้เหมาะสมส าหรับ

ค่าที่ต้องการวัดซึ่งอุปกรณ์ต่าง ๆ ที่สอบเทียบแล้วจะมี

ค่าผิดพลาดไม่เกิน 5 เปอร์เซ็นต์ อปุกรณ์ความปลอดภัย 

ได้แก่ การเตรียมถังดับเพลิงและที่อุดหู ในการทดสอบ

ครัง้นีผู้้ วิจัยได้ท าการจับเวลาในการทดสอบครัง้ละ

ประมาณ 50 วินาทีและใช้เชือ้เพลิงที่มีขนาดเท่ากัน

ในทุกการทดสอบ โดยจะทดสอบจ านวน 3 ครัง้ โดย

จะต้องถอดหัวฉีดออกแล้วน าตัวจุดระเบิดใส่เข้า

มาแล้วน าสายไฟออกทางปลายหัวฉีดเพราะตัวจดุระเบิด

จะมีขนาดใหญ่กว่าคอคอดของหวัฉีด รวมทัง้จะปรับ

อัตราการไหลของไนตรัสออกไซด์คงที่ขณะเผาไหม้ 

ไว้ที่ 6 บาร์ โดยอปุกรณ์เหล่านีจ้ะเจาะอยู่บริเวณใกล้

ทางเข้าใกล้กบัออกซิไดเซอร์ ดงั (Figure 5) 
 

 
 

Figure 5 Various measuring devices. 
 

4) ในการทดสอบวดัค่าแรงขบัของระบบขับดัน

แบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวด จะมีการติดตัง้โหลดเซลล์

ที่บริเวณด้านฐานโดยจะให้ฐานที่ติดตัง้ระบบขบัดนัสมัผัส

กบัโหลดเซลล์และดนัโหลดเซลล์เมื่อมีการเผาไหม้และ

ท าให้เกิดแรงขบัที่ระบบขบัดนั หลงัจากนัน้เมื่อโหลดเซลล์

โดนแรงกระท าจะส่งสัญญาณไฟฟ้าเข้าไปที่เคร่ือง

ขยายสญัญาณและบนัทกึต่อไปในเคร่ืองคอมพิวเตอร์ 

5) ในการค านวณหาค่าแรงดลจ าเพาะ ค่าแรงดล

ทัง้หมด ในส่วนของการค านวณจะหาค่าแรงดลจ าเพาะ 

(specific impulse, 𝐼𝑠𝑝)  คือแรงขบัต่อน า้หนกัเชือ้เพลิง

ที่ใช้เทียบกับเวลาซึ่งใช้เปรียบเทียบประสิทธิภาพของ

เชือ้เพลงิแต่ละชนิดโดยมีหน่วยเป็นวินาที (s) ดงัสมการ (6) 

ในสว่นของแรงดลทัง้หมด (total impulse, 𝐼𝑡) สามารถ

หาได้จากการหาพืน้ที่ใต้กราฟของแรงขับกับเวลา 

โดยหน่วยของแรงดลทัง้หมดคือ N.s  
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𝐼𝑠𝑝 = 𝐹 (𝑚̇𝑔)⁄                          (6)      
 

ในการวิจัยนี ้ ได้ท าการทดสอบที่มหาวิทยาลัย 
เทคโนโลยีพระจอมเกล้าพระนครเหนือ บริเวณภาควิชา

วิศวกรรมเคร่ืองกลและการบิน-อวกาศ โดยด าเนินการ
วิจัยระหว่างเดือนมกราคม-มีนาคม 2567 อุปกรณ์ที่
ใช้ในการทดสอบระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริด 
ดงั (Figure 6)

 
 

 
 

Figure 6 Schematic of hybrid fuel propulsion system. 
 

จาก (Figure 6) ส่วนแรกเป็นถังบรรจุ ก๊าซ 
(gas tanks) ส่วนต่อมาเป็นระบบออกซิ ได เ ซอ ร์  
(oxidizer system) และส่วนสดุท้ายเป็นระบบขับดัน
เชือ้เพลิงไฮบริด โดยส่วนนีจ้ะมีหัวฉีด และอุปกรณ์ 
thermocouple และความดนั (pressure transducer) 

ถังบรรจุก๊าซ จะประกอบไปด้วยถังออกซิ - 
ไดเซอร์ และถังไนโตรเจน (nitrogen tank) ถังออกซิ-
ไดเซอร์จะบรรจุไนตรัสออกไซด์ห รือออกซิ เ จน  
โดยในการวิจัยนีจ้ะใช้ก๊าซไนตรัสออกไซด์ ในส่วน  
ของถังไนโตรเจนจะใช้บรรจุก๊าซไนโตรเจนเพื่อใช้  
ในการดบัไฟในห้องเผาไหม้ โดยเมื่อต้องการดับไฟจะ
ท าการปิดวาล์วของก๊าซไนตรัสออกไซด์ หลงัจากนัน้
จะเปิดวาล์วให้ก๊าซไนโตรเจนไหลเข้ามาในห้อง 
เผาไหม้แทน จึงมั่นใจได้ว่าไม่มีเปลวไฟตกค้าง
เหลอือยู่ในห้องเผาไหม้ 

ระบบออกซิไดเซอร์ จะเป็นระบบควบคุมออกซิ-
ไดเซอร์โดยมีสว่นประกอบต่าง ๆ เช่น ท่อล าเลยีงออกซิ-
ไดเซอร์ วาล์วปิด-เปิด วาล์วทางเดียว (check valve) 
ตวัปรับการไหล (flow meter) โซลนิอยด์วาล์ว (solenoid 
valve) และมีการติดตัง้อุปกรณ์ป้องกันอันตรายก่อน
เข้าระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวดคือ 
วาล์วทางเดียว และวาล์วป้องกันไฟไหลย้อนกลับ 
(flashback arrester)  หน้าที่ของระบบออกซิไดเซอร์
คือควบคมุการล าเลียงออกซิไดเซอร์เข้าไปในห้องเผาไหม้
เพื่อผสมกับเชือ้เพลิง เมื่อไนตรัสออกไซด์และเชือ้เพลิง
ทัง้สองสว่นผสมกนัแล้วมีการจุดระเบิดของตวัจุดระเบิด 
จะท าให้เกิดการเผาไหม้ ในกรณีที่ต้องการหยุดหรือ
ดบัไฟในห้องเผาไหมนัน้จะต้องปิดวาล์วของท่อออกซิ
ไดเซอร์และเปิดท่อล าเลียงก๊าซไนโตรเจนเข้ามาแทน
ในห้องเผาไหม้ จงึจะท าให้มัน่ใจได้ว่าไม่มีการเผาไหม้

nitrous oxide 
gate valve 

flow meter themocouple 

themocouple themocouple 

pressure transducer 

hybrid fuel propulsion oxidizer system gas tanks 

gate valve 
pressure 

transducer 
solenoid 

valve 

check 
valve 

nitrogen 
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ตกค้างอยู่ในห้องเผาไหม้ ต่อจากนัน้จะมีการทดสอบ
การร่ัวของระบบออกซิไดเซอร์โดยโดยการท าการทดสอบ

จุดร่ัว (leak test) อุปกรณ์ต่าง ๆ ของระบบออกซิไดเซอร์ 
ที่ใช้งานจริงของระบบขบัดันแบบไฮบริด ดงั (Figure 7) 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 

Figure 7 Various equipment of the oxidizer system. 
 

จาก (Figure 7) แสดงอปุกรณ์ต่าง ๆ ของระบบ
ออกซิไดเซอร์   เช่นท่อทางเข้าของไนโตรเจนและ 
ไนตรัสออกไซด์ (nitrous oxide) อปุกรณ์วดัอตัราการไหล 
ปุ่ มกดจดุระเบิด (ignitor switch) และท่อเข้าสูห้่องเผาไหม้   

ระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด (hybrid 
propulsion system) ในสว่นนีจ้ะเป็นส่วนที่ประกอบไปด้วย
สว่นหลกั ๆ ดงันี ้ห้องเผาไหม้ หวัฉีด และอปุกรณ์ในการ
วดัค่าต่าง ๆ (measuring devices) ดงั (Figure  8)  
 

 
 

 

 
 
 
 
 
 
 

Figure 8 Important components of hybrid propulsion system. 
 

จาก (Figure  8) ห้องเผาไหม้จะมีส่วนประกอบ
ส าคัญคือ หัวฉีดออกซิไดเซอร์  (oxidizer injector) 
เชือ้เพลิง โดยห้องเผาไหม้จะเป็นบริเวณที่ใช้บรรจุ
เชือ้เพลงิและเป็นบริเวณที่เกิดการผสมกนัระหว่างก๊าซ

ไนตรัสออกไซด์กบัเชือ้เพลงิที่ระเหยจากการโดยตัวจุด
ระเบิด โดยห้องเผาไหม้ท าจากเหล็กขนาดเส้นผ่าน
ศูนย์กลาง 3 นิว้ ความยาว 150 มิลลิเมตร ความหนา
ประมาณ 1 มิลลิเมตร โดยจะใช้หน้าแปลนต่อที่ปลาย

nitrogen 

nitrous oxide 

ignitor switch 

oxidizer system 

Combustion Chamber flow meter 

nozzle combustion chamber 

measuring devices 

combustion chamber 
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ทัง้สองด้าน โดยด้านซ้ายจะเป็นหน้าแปลนที่มีการ
ติดตัง้หัวฉีดและอุปกรณ์ว่าค่าอุณหภูมิและความดัน 
สว่นอีกด้านจะเป็นด้านที่หน้าแปลนประกบกับหัวฉีด
ที่มีการออกแบบไว้ซึ่งจะเปลี่ยนหัวฉีด 10 แบบ เพื่อ
วิเคราะห์คณุสมบติัของหวัฉีดแต่ละแบบกบัระบบขับ
ดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวด 

หัวฉีดออกซิไดเซอร์ เป็นอุปกรณ์ที่ท าหน้าที่
ฉีดไนตรัสออกไซด์เข้าสู่ห้องเผาไหม้ โดยจะท าการ
คดัเลอืกหวัฉีดออกซิไดเซอร์ที่สามารถสร้างความเร็ว
สงูสดุที่พ่นก๊าซออกมา โดยจะมีหัวฉีดออกซิไดเซอร์ 
ที่น ามาคดัเลอืกทัง้หมด 3 แบบ ดงั (Figure 9)  

 
 

 
 

Figure 9 Different types of oxidizer nozzles. 
 

จาก (Figure 9) หัวฉีดออกซิไดเซอร์ที่น ามา
คัดเลือกเพื่อใช้ในการทดสอบหัวฉีดออกซิไดเซอร์  
โดยจะน าหัวฉีดมาติดตัง้เข้ากับชุดทดสอบ โดยใช้  
ป๊ัมลมซึง่มีความดัน 6 บาร์ปลอ่ยเข้าไปในชุดทดสอบ
และท าการวัดความเร็วของอากาศที่วิ่งออกจาก 
หัวฉีด จากการทดสอบจะได้ความเร็วของหัวฉีด 
ชนิดเกลียว หัวฉีดทองเหลืองยาว และหัวฉีดชนิดสัน้
คือ 7.55, 3.27 และ 2.03 เมตรต่อวินาที ตามล าดับ 
ซึ่งในงานวิจัยนีจ้ะใช้หัวฉีดชนิดเกลียวเป็นหัวฉีด 
ออกซิไดเซอร์ 

เชือ้เพลิงในการวิจัยนีจ้ะใช้เชือ้เพลิงที่ เ ป็น  
แท่งพลาสติกจ าพวก PE โดยมีขนาดเส้นผ่านศนูย์กลาง 
66 มิลลเิมตร ความยาว 100 มิลลเิมตรโดยจะมีรูเจาะ
ตรงกลางขนาดเส้นผ่านศูนย์กลาง 12.50 มิลลิเมตร 
ใช้จ านวน 10 แท่งเท่ากับจ านวนหัวฉีดที่จะท าการ
ทดสอบ ดงั (Figure 10)  

 

 
 

Figure 10 Fuel (PE). 
 

ผลการศึกษาและอภิปรายผล 
จากการด าเนินการทดสอบและวิเคราะห์

สมรรถนะของระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของ
จรวดโดยใช้หัวฉีดแบบต่าง ๆ ผลการศึกษาและ
อภิปรายผลมีดงันี ้

1) จากการศึกษาทฤษฎีและหลกัการท างาน

ของระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดของจรวดพบว่า 

 ทฤษฎีที่น ามาใช้ในการวิจัยนีส้ามารถน ามาประกอบ 

การวิจยัให้เข้าใจหลกัการท างานของระบบขบัดันแบบ

เชือ้เพลิงไฮบริดนั่นคือค่าของแรงขับ อัตราการไหล 

ความเร็วของก๊าซที่ออกจากหวัฉีดในทางทฤษฎี สามารถ

น ามาเป็นประกอบการพิจารณาเมื่อมีผลทดสอบของ

ระบบขบัดนัเพื่อให้สามารถเข้าใจหลกัการท างานของ
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ระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิงไฮบริดที่มีหวัฉีดแบบต่าง ๆ 

ได้ นัน่คือแรงขบัที่มากสามารถที่จะเลอืกว่าจะท าให้มี

อัตราการไหลที่มากขึน้หรือท าให้ความเร็วทางออกมี

ค่ามากขึน้ก็ได้ รวมทัง้หัวฉีดที่มีลกัษณะแตกต่างกัน

จะสง่ผลต่อแรงขบัที่แตกต่างกนั (Humble, Henry, & 

Larson, 1995; Sutton, & Biblarz, 2001) 

2) จากการทดสอบระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลิง

ไฮบริดของจรวดโดยมีรูปแบบปลายหัวฉีดตามที่ได้

ออกแบบไว้ พบว่าลกัษณะของการเผาไหม้จากการ

ทดสอบโดยจะเห็นไปที่พุ่งออกมาทางด้านปลายซึ่งจะ

วดัอณุหภูมิที่ทางออกโดยเทอร์โมคับเปิล ดงั (Figure 11) 

และจะได้ผลการทดสอบ ดงั (Table 2) 
 

 
 

Figure 11 Characteristics of testing of rocket hybrid 
 propulsion system. 

 

 
 

Table 2 Shows test results of a rocket’s hybrid propulsion system using all 10 types of nozzles. 

nozzle no. 
force 
(N) 

combustion 
pressure (psi) 

combustion 

temperature (C) 

exit temperature 

(C) 

mass flow 
rate (kg/s) 

specific 
impulse (s) 

total impulse 
(N.s) 

1 (G1) 4.10        50.00    951.00        136.50 9.00E-04 464.40 205.00 
2 (G1) 4.50        11.00   910.10 143.00 8.20E-04 559.40       225.00 
3 (G1) 4.30        11.00   912.80 166.40 1.20E-03 371.50       215.00 
4 (G2) 2.60        14.00   936.30 214.50 6.20E-04 427.50       130.00 
5 (G2) 1.80          1.00        1,166.50        164.00 1.30E-03 141.10         90.00 
6 (G2) 2.10   7.20   846.50 301.10 1.10E-03 198.20       105.00 
7 (G3) 4.30        11.00   849.60 130.80 1.10E-03 405.90       215.00 
8 (G3) 2.70   6.20   918.20     1,350.00 1.20E-03 225.60       135.00 
9 (G3) 3.90   7.50   524.20 412.20 4.00E-04 993.90       195.00 
10 (G4) 1.60 21.50     67.00 150.20 5.00E-04 326.20         80.00 

 
 

จาก (Table 2) จะเห็นว่าสามารถวดัค่าแรงขับ 
อุณหภูมิห้องเผาไหม้ ความดันห้องเผาไหม้ อุณหภูมิ
ทางออกปลายหัวฉีด รวมทัง้สามารถค านวณค่าแรงดล
จ าเพาะและแรงดลทัง้หมดได้ จากผลการทดสอบได้ผลดังนี ้

 

3) จากการทดสอบวดัค่าอุณหภูมิและความดัน

ในห้องเผาไหม้ วดัค่าอณุหภูมิที่ทางออกหวัฉีดพบว่า 
 

กลุม่ที่ 1 (G1) แบบทางเข้าและทางออกเป็นแบบ

ทรงกรวยแต่เส้นผ่านศูนย์กลางทางออกจะแตกต่างกัน

จะในสว่นของอณุหภูมิภายในห้องเผาไหม้และทางออก

ของแต่ละหัวฉีดมีค่าต่างกันไม่เกิน 5 เปอร์เซ็นต์  

ค่าอณุหภูมิในห้องเผาไหม้และอณุหภูมิทางออกจะได้

ประมาณ 900 และ 130-160 องศาเซลเซียส ส่วนค่า
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ความดันในห้องเผาไหม้ได้ประมาณ 50.00 psi, 

11.00 psi และ 11.00 psi ตามล าดบั 
 

กลุ่มที่ 2 (G2) แบบที่มีทางเข้าและทางออก

เป็นแบบทรงกรวยแต่จะมีเส้นผ่านศูนย์กลางคอคอด

ที่แตกต่างกนั ค่าอณุหภูมิในห้องเผาไหม้และอุณหภูมิ

ทางออกจะได้ประมาณ 936.30, 1166.50, 846.50 และ 

214.50, 164.00, 301.10 องศาเซลเซียส สว่นค่าความดัน

ในห้องเผาไหม้จะได้ 14.00 psi, 1.00 psi และ 7.20 psi 

กลุม่ที่ 3 (G3) แบบที่มีทางเข้าเป็นแบบทรงกรวย

และทางออกเป็นแบบมีความโค้ง จะได้ค่าอุณหภูมิ 

ในห้องเผาไหม้และอุณหภูมิทางออกจะได้ประมาณ 

849.60, 918.20, 524.20 และ 130.80, 1,350.00, 

412.20 องศาเซลเซียส ส่วนความดันในห้องเผาไหม้

คือ 11.00, 6.20 และ 7.50 psi  

กลุม่ที ่4 (G4) แบบที่มีมมุทางเข้าและทางออก

มีขนาดแตกต่างกนัจะได้ค่าอณุหภูมิในห้องเผาไหม้และ

อุณหภูมิทางออกจะได้ประมาณ 67.00 และ 150.20 

องศาเซลเซียส สว่นความดนัในห้องเผาไหม้คือ 21.50 psi 

4) จากการทดสอบวัดค่าแรงขับของระบบขบั

ดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดของจรวดพบว่า 

กลุ่มที่ 1 (G1) แบบทางเข้าและทางออกเป็น
แบบทรงกรวยแต่เส้นผ่านศูนย์กลางทางออกจะ
แตกต่างกัน จะได้ค่าแรงขับมากที่สดุคือหวัฉีดแบบที่ 
2, 3 และ 1 คือ  4.50, 4.10 และ 4.30 นิวตนั  

กลุ่มที่ 2 (G2) แบบที่มีทางเข้าและทางออก
เป็นแบบทรงกรวยแต่จะมีเส้นผ่านศูนย์กลางคอคอด
ที่แตกต่างกันจะได้ค่าแรงขับมีค่าเฉลี่ยใกล้เคียงกัน
คือ 2.60, 1.80 และ 2.10 นิวตนั  

กลุม่ที่ 3 (G3) แบบที่มีทางเข้าเป็นแบบทรงกรวย
และทางออกเป็นแบบมีความโค้งจะมีค่าแรงขับคือ 
4.30, 2.70 และ 3.90 นิวตนั   

กลุม่ที่ 4 (G4) แบบที่มีมมุทางเข้าและทางออกมี
ขนาดแตกต่างกนัจะได้แรงขบัจะประมาณ 1.60 นิวตนั  

ดังนัน้หัวฉีดกลุ่มที่ 1 แบบที่ 2 จะได้ค่าแรงขบั
ที่มากที่สดุ 

5) จากการค านวณหาค่าแรงดลจ าเพาะทัง้หมด

พบว่าสามารถน ากราฟระหว่างแรงขับกับเวลามา

ค านวณหาพืน้ที่ใต้กราฟได้ (Sutton, & Biblarz, 2001) 

กลุ่มที่ 1 (G1) แบบทางเข้าและทางออกเป็น

แบบทรงกรวยแต่เส้นผ่านศูนย์กลางทางออกจะ

แตกต่างกันจะได้ค่าแรงดลจ าเพาะ 464.40, 559.40 

และ 371.50 วินาที  และจะได้ค่าแรงดลทัง้หมด 

205.00, 225.00 และ 215.00 N.s ตามล าดบั 

กลุ่มที่  2 (G2) แบบที่ มีทาง เ ข้ าและทาง

ออกเป็นแบบทรงกรวยแต่จะมีเส้นผ่านศูนย์กลางคอ

คอดที่แตกต่างกันจะได้ค่าแรงดลจ าเพาะ 427.50, 

141.10 และ 198.20 วินาที และจะได้ค่าแรงดลทัง้หมด 

130.00, 90.00 และ 105.00 N.s ตามล าดบั  

กลุม่ที่ 3 (G3) แบบที่มีทางเข้าเป็นแบบทรงกรวย

และทางออกเป็นแบบมีความโค้งจะได้ ค่าแรงดล 

จ าเพาะ 405.90, 225.60 และ 993.90 วินาที และ 

จะได้ค่าแรงดลทัง้หมด 215.00, 135.00 และ 195.00 

N.s ตามล าดบั  
 

กลุม่ที่ 4 (G4) แบบที่มีมมุทางเข้าและทางออก

มีขนาดแตกต่างกันจะได้ค่าแรงดลจ าเพาะ 326.20 

วินาที และจะได้ค่าแรงดลทัง้หมด 80.00 N.s  
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จากการการเปรียบเทียบค่าความดันใน 

ห้องเผาไหม้ของกราฟผลการทดสอบกลุ่มที่ 1 (G1) 

จะเห็นว่าหวัฉีดแบบที่ 1 จะได้ความดนัมากกว่าหัวฉีด

แบบที่ 2 และแบบที่ 3 ดัง (Figure 12) ส่วนกลุ่มที่ 2 

(G2) หัวฉีดแบบที่ 4 จะได้ความดันที่มากกว่า หัวฉีด

แบบที่ 5 และ 6 ดงั (Figure 13) 
 

 
 

Figure 12 Pressure inside the nozzle 1, 2 and 3 (G1). 
 
 

 

Figure 13 Pressure inside the nozzle 4, 5 and 6 (G2). 
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จาก (Figure 12) จะเห็นว่าหัวฉีดแบบที่ 1, 2 
จะเร่ิมต้นเผาไหม้เข้าสู่สภาวะคงที่ประมาณวินาทีที่ 
10 ส่วนหัวฉีดแบบที่ 3 จะเร่ิมประมาณวินาทีที่ 20 และ
จาก (Figure 13) หวัฉีดแบบที่ 4 จะเร่ิมเผาไหม้เข้าสู่สภาวะ
คงที่เมื่อวินาทีที่ 26 โดยเมื่อมีการเผาไหม้ที่สถานะ
คงที่จะสงัเกตได้จากกราฟมีลกัษณะแนวโน้มที่ราบ 

สว่นหวัฉีดแบบที่ 7, 8 และ 9 จะมีความชันของ 
 

ความดันใกล้เคียงกัน หลงัจากนัน้เมื่อมีการเผาไหม้ที่เข้า
อยู่ในสถานะคงที่จะมีลกัษณะของกราฟที่ค่อนข้างราบ
โดยหัวฉีดแบบที่ 7 จะมีลักษณะแบบ progressive 
สว่นหวัฉีดแบบที่ 8 จะเป็นแบบ neutral หวัฉีดแบบที่ 9 
เป็นแบบ regressive ดงั (Figure 14) และ หวัฉีดแบบที่ 
1 จะเป็นแบบ neutral สว่นหวัฉีดแบบที่ 10 จะเป็นแบบ 
regressive ดงั (Figure 15) 

 

Figure 14 Pressure inside the nozzle 7, 8 and 9 (G3). 
 

 
 

Figure 15 Pressure inside the nozzle 1 and 10. 
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จาก  (Figure 14) และ (Figure 15) เ ป็ นการ
เปรียบเทียบกราฟผลการทดสอบกลุ่มที่ 3 (G3) หวัฉีด
แบบที่ 7 จะได้ความดนัที่มากกว่าหัวฉีดแบบที่ 8 และ
แบบที่ 9 โดยมีการเผาไหม้เข้าสู่สภาวะคงที่ที่ประมาณ
วินาทีที่ 10 ใกล้เคียงกนั (Figure 14) สว่นกลุม่ที่ 4 (G4) 
จะได้เห็นว่าหวัฉีดแบบที่ 10 ได้ค่าความดนัที่น้อยกว่า
เมื่อเปรียบเทียบกับหัวฉีดแบบที่ 1และการเผาไหม้
ของหวัฉีดแบบที่ 10 จะเร่ิมเผาไหม้ตัง้แต่เร่ิมจดุระเบิด 
(Figure 15)  

ในส่วนของค่าการค านวณแรงดลจ าเพาะที่มาก
ที่สดุจะได้หัวฉีดแบบที่ 9 คือ 993.90 วินาที สว่นหัวฉีด
แบบที่ 5 จะให้ค่าที่น้อยที่สดุคือ 141.10 วินาท ีส าหรับ
ค่าแรงดลทัง้หมดที่มากที่สุดคือ หัวฉีดแบบที่ 2 คือ 
225.00 N.s สว่นหวัฉีดแบบที่ 10 จะให้ค่าแรงดลทัง้หมด
ที่น้อยที่สดุคือ 80.00 N.s  

เมื่อน าสมการต่าง ๆ  ทางทฤษฎีมาเปรียบเทียบ
กับผลการทดสอบจะได้ว่าในกรณีของกลุ่มที่ 1 (G1) 
แบบทางเข้าและทางออกเป็นแบบทรงกรวยแต่เส้น
ผ่านศูนย์กลางทางออกจะแตกต่างกันนัน้ จะเห็นว่า
ค่าของแรงขบัที่มีค่ามากที่สดุจะเป็นแบบที่ 2 โดยการ
ปรับเส้นผ่านศนูย์กลางทางออกที่เหมาะสมกบัความดัน
ทางออกจะช่วยให้แรงขับมากขึน้ (Arrington, Reed, & 
Rivera, 1996) รวมทัง้อตัราการไหลแตกต่างกนัน้อยมาก 
ทัง้นีอ้าจเนื่องมาจากเส้นผ่านศูนย์กลางทางออกไม่มี
ผลต่อแรงขบั ดงัสมการ (1) ซึง่ไม่มีพจน์ที่เก่ียวกบัเส้น
ผ่านศนูย์กลางทางออก (Humble, Henry, & Larson, 
1995; Sutton, & Biblarz, 2001; Singh, Zerpa, Partington, 
& Gamboa, 2019) ส่วนในกลุ่มที่  2 (G2) แบบที่มี
ทางเข้าและทางออกเป็นแบบทรงกรวยแต่จะมีเส้นผ่าน
ศูนย์กลางคอคอดที่แตกต่างกัน จะเห็นว่าหัวฉีดแบบที่ 

4, 5 และ 6 ซึ่งมีคอคอดขนาด 6, 7 และ 10 มิลลิเมตร 
จะมีแรงขับที่แตกต่างกันน้อยมาก จะเห็นว่าหวัฉีดแบบ
ที่ 4 ซึ่งมีคอคอดที่น้อยกว่าแบบที่ 6 จะส่งผลให้มีค่า
ความดันห้องเผาไหม้ที่มากกว่าซึ่งตรงกับสมการ (2) 
สว่นหวัฉีดแบบที่ 5 ระหว่างการทดสอบสายของวงจร
บนัทกึค่าได้ถกูกระแทกของการจุดระเบิดและเกิดการ
เคลื่อนที่ท าให้ค่าที่บันทึกได้อาจจะมีความคลาดเคลื่อน 
สว่นกลุม่ที่ 3 (G3) แบบที่มีทางเข้าเป็นแบบทรงกรวย
และทางออกเป็นแบบมีความโค้งจะมีทัง้หมด 3 แบบ 
โดยมีความโค้งทางออกจากสมการ (4) และ (5) จะเห็นว่า
ความหัวฉีดแบบที่ 9 จะให้แรงดลจ าเพาะมากที่สุด 
(Arrington, Reed, & Rivera, 1996) สว่นกลุม่ที่ 4 (G4) 
แบบที่มีมุมทางเข้าและทางออกมีขนาดแตกต่างกัน
แต่จะเป็นลกัษณะกรวยนัน้ จะเห็นว่ามุมของส่วนลู่เข้า
และออกที่ชันมากเกินจะไม่ส่งผลดีต่อแรงขับท าให้แรง
ขบัลดลง (Arrington, Reed, & Rivera, 1996) 

ดงันัน้จะเห็นได้ว่าค่าจากการทดสอบและสมการ
ทางทฤษฎีนัน้มีความสอดคล้องกนั หากแต่การทดสอบ
จริงที่มีค่าเรย์โนลด์ นัมเบอร์ต ่ากว่า 1× 104 ยังคงไม่
เห็นผลต่างของค่าที่ชัดเจนมากนักเนื่องจากผลของ
ความหนืดบริเวณผิววัตถุ (boundary effect) จะท า
ให้การตัง้สมมติฐานของการไม่มีความหนืด (inviscid 
flow) ไม่สามารถท าได้ (Arrington, Reed, & Rivera, 
1996) อาจจะยังจ าเป็นต้องมีการท าซ า้เพื่อศึกษา
ความสมัพนัธ์ในเร่ืองของการเผาไหม้ fuel regression 
rate ที่อาจจะส่งผลต่อการผสมกันระหว่างเชือ้เพลิงกบั
ก๊าซออกซิไดเซอร์เนื่องจากเชือ้เพลิงซึ่งอยู่ในสถานะ
ของแข็งต้องมีการระเหยกลายเป็นไอเพื่อผสมเข้ากบั
ก๊าซออกซิไดเซอร์ รวมทัง้ยังมีความจ าเป็นที่เพื่อ
เปรียบเทียบค่าต่าง ๆ และน าผลที่ไ ด้มาพัฒนา 
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องค์ความรู้ของระบบขับดันของจรวดแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริด โดยหากพัฒนาต่อไปสามารถน าไปสู่การติดตัง้
ระบบขบัดนันีใ้นจรวดขนาดเลก็เพื่อต่อยอดในการศกึษา
และพฒันาในสว่นของการสง่ดาวเทียมกระป๋อง (can 
sat) ในระดบัอดุมศกึษาต่อไป  

 
สรุป 

จากการวิจัยครัง้นีท้ าให้ได้ศึกษาทฤษฎีและ
หลกัการท างานของระบบขับดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริด
ของจรวดตลอดจนได้ท าการออกแบบและผลิตหัวฉีด
ตามขนาดที่ก าหนดไว้ 10 แบบ รวมทัง้ได้ทดสอบและ
วัดค่าแรงขับ อุณหภูมิห้องเผาไหม้ อุณหภูมิที่ทางออก 
หลงัจากกนัน้น าค่ามาค านวณเพื่อหาแรงดลจ าเพาะ
และแรงดลทัง้หมดของระบบขับดันแบบเชือ้เพลิง
ไฮบริดของจรวด จากการทดสอบจะได้ความสมัพนัธ์
ระหว่างขนาดของหวัฉีดที่ออกแบบไว้ในแต่ละกลุ่มและ
ค่าที่วดัจากการทดสอบ กลุม่ที่ 1 (G1) แบบทางเข้าและ
ทางออกเป็นแบบทรงกรวยแต่เส้นผ่านศูนย์กลาง
ทางออกจะแตกต่างกัน การเพิ่มขนาดของเส้นผ่าน-
ศูนย์กลางทางออกที่เหมาะสมกับความดันทางออก
นัน้จะมีผลกระทบกบัแรงขบั สว่นอณุหภูมิในห้องเผา
ไหม้และอุณหภูมิที่ทางออกมีผลแตกต่างกันเล็กน้อย 

กลุ่มที่ 2 (G2) แบบที่มีทางเข้าและทางออกเป็นแบบ
ทรงกรวยแต่จะมีเส้นผ่านศนูย์กลางคอคอดที่แตกต่าง
กัน เมื่อเส้นผ่านศูนย์กลางคอคอดน้อยที่สดุจะได้ค่า
ความดันที่มากที่สุดซึ่งจะส่งผลท าให้เกิดแรงขับที่  
มากที่สดุตามด้วย กลุม่ที่ 3 (G3) แบบที่มีทางเข้าเป็น
แบบทรงกรวยและทางออกเป็นแบบมีความโค้งจะมี
ทัง้หมด 3 แบบ โดยมีความโค้งทางออกจากสมการ 
(4) และ (5) จะสง่ผลให้มีความดนัในห้องเผาไหม้มาก

ที่สุดคือค่าความโค้งของหัวฉีดที่  7 กลุ่มที่  4 (G4) 
แบบที่มีมุมทางเข้าและทางออกมีขนาดแตกต่างกัน 
หวัฉีดที่มีความชันของการลู่เข้าและออกมาเกินไปจะ
สง่ผลให้แรงขบัน้อย 

นอกจากนีก้ารวิจัยนีย้งัท าให้สามารถน าอุปกรณ์
การทดสอบต่าง ๆ ไปใช้ในส่วนของห้องปฏิบัติการ
ส าหรับการเรียนการสอนของวิชาที่เก่ียวกับทางด้าน
การบินและอวกาศต่อไป เนื่องจากการพัฒนาระดับ  
พืน้ฐานนีทุ้กชิน้ส่วนสามารถหาซือ้ได้ตามท้องตลาด
และมีราคาที่ไม่สงูมากนักเมื่อจ าเป็นต้องมีการซ่อม
บ ารุงก็สามารถท าได้ง่าย รวมทัง้ยังสามารถท าให้
นกัเรียน นกัศกึษาและบคุคลทั่วไปได้รับชมการสาธิต
การทดสอบระบบขบัดนัของเชือ้เพลิงแบบไฮบริด อีกทัง้
ยงัสามารถน าความรู้ที่เก่ียวกบัทางด้านจรวดมาพัฒนา
ต่อยอดให้กับบุคคลากรและพัฒนาเคร่ืองมือการ
ทดสอบพืน้ฐานที่เก่ียวกบัระบบขบัดนัเชือ้เพลงิไฮบริด 

จากผลการศึกษาสามารถน าไปเป็นแนวทาง
ในการปรับปรุงและพฒันาดังนี ้ 1) เปลีย่นวสัดุที่ใช้ใน
การท า nozzle เช่น แกรไฟต์เพื่อให้ทนต่อความร้อน
และการสกึกร่อนมากขึน้ ซึ่งจะท าให้สามารถใช้งาน 
nozzle ได้ยาวนานมากขึน้ 2) เปลีย่นระบบท่อออกซิ-
ไดเซอร์โดยมีข้อต่อเป็นแบบข้อต่อท่อไฮดรอลิกที่มี
ความทนต่อความดันได้มากกว่า จะท าให้สามารถ
เพิ่มความดันของระบบออกซิไดเซอร์เพื่อท าให้วัดค่า
ต่าง ๆ ได้สงูมากกว่าปัจจุบัน 3) ห้องเผาไหม้เกิดรอย
แดงเพราะความร้อนสูง จึงควรมีระบบหล่อเย็นลด
ความร้อน 4) ศึกษาเพิ่มเติมเพื่อหาหลกัการเผาไหม้
ของระบบขบัดนัแบบเชือ้เพลงิไฮบริดเพื่อหาความสมัพันธ์
ของหลกัการเผาไหม้ของ fuel regression rate ที่สามารถ
สง่ผลต่อค่าต่าง  ๆที่วดัได้ หลงัจากนัน้สามารถออกแบบ
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และพัฒนาระบบขับดันแบบเชือ้เพลิงไฮบริดนีเ้พื่อ
น าไปติดตัง้ในจรวดขนาดเล็กซึ่งจะน าไปใช้ในการสง่
ดาวเทียมกระป๋องได้ต่อไปในอนาคต 
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