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บทคัดย่อ 
บทความนี้แสดงให้เห็นถึงการออกแบบของเครื่องบินพาณิชย์ในขั้นตอนการออกแบบตามแนวคิดโดยพิจารณา 2 เป้าหมายคือ 

ค่าน้อยที่สุดของน�้ำหนักเครื่องบิน และค่ามากที่สุดของสัมประสิทธิ์แรงยกต่อแรงต้านโดยใช้ Multi-Objective Evolutionary 

Optimization (MOEAs) เสถยีรภาพเชงิกลถกูน�ำมาพจิารณาเป็นเงือ่นไขบงัคบั เมือ่ตวัแปรออกแบบของรปูทรงเครือ่งบนิประกอบ

ด้วย ปีก, หาง และล�ำตัว ค่าสัมประสิทธิ์ทางด้านอากาศพลศาสตร์ถูกค�ำนวณโดยซอฟต์แวร์ SUAVE (Aerospace Conceptual 

Design Environment) ในขณะที่การวิเคราะห์เสถียรภาพเชิงกลสามารถท�ำได้โดยใช้ซอฟต์แวร์ Athena vortex lattice (AVL) 

แถบหน้าพาเรโตจากหลากหลาย MOEAs ประกอบด้วยMOEA/D, Two-Arch2, RPBILDE, PICEA-g, KnEA/A-ENS และ KnEA 

จะถูกน�ำมาเปรียบเทียบค่า Hypervolume ผลเฉลยที่ได้รับจากการออกแบบสามารถน�ำไปใช้ส�ำหรับการออกแบบเพิ่มเติมในขั้น

ตอนการออกแบบขั้นกลางและขั้นระเอียด

ค�ำส�ำคัญ: การออกแบบเครื่องบินเบื้องต้น การหาค่าเหมาะสมที่สุดแบบหลายฟังก์ชันเป้าหมาย เครื่องบินพาณิชย์

Abstract
This paper demonstrates design of a commercial aircraft at the conceptual design stage by considering 2 objective 

functions i.e. minimization of aircraft maximum takeoff weight and maximization of lift-to-drag ratio multi-objective 

evolutionary algorithms (MOEAs). Dynamic stability is taken as a design constraint while design variables include 

geometrical properties of the plane, consisting of the wing, empennage and fuselage. The aerodynamic coefficients 

of flight were calculated by using SUAVE (Aerospace Conceptual Design Environment) whereas dynamic stability 

analysis was achieved through using Athena vortex lattice (AVL) software. Pareto front obtained from various MOEAs 

are compared by Hypervolume. MOEAs are contained as MOEA / D, Two-Arch2, RPBILDE, PICEA-g, KnEA/A-ENS 

and KnEA. The obtained solutions for aircraft can be used for further design in the preliminary design stage.
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บทน�ำ
ในปัจจบุนักระแสการท่องเทีย่วในประเทศไทยเป็นทีส่นใจของ

นักท่องเที่ยวทั้งในประเทศและต่างประเทศเป็นอย่างมาก 

สังเกตุได้จากตัวเลขนักท่องเท่ียวท่ีสูงขึ้นในแต่ละจังหวัด1 

ดังนั้นความต้องการใช้เครื่องบินพาณิชย์ของสนามบินแต่ละ

จึงสูงขึ้นอย่างมีนัยส�ำคัญ ในทางตรงกันข้ามการจราจรทาง

อากาศทีส่งูขึน้เป็นปัจจัยทีท่�ำให้เกดิมลพษิทางอากาศและการ

ใช้ปริมาณเชื้อเพลิงท่ีเพ่ิมขึ้น ดังน้ัน การออกแบบเครื่องบิน

พาณิชย์ให้มีประสิทธิภาพสูงจึงเป็นหัวข้อท่ีน่าสนใจในการ

ศึกษาและสอดคล้องกับยุทธศาสตร์การพัฒนาอุตสาหกรรม

ไทย 4.0 ของกระทรวงอุตสาหกรรมอุตสาหกรรม เคร่ืองบิน

จดัว่าเป็นหนึง่ในอตุสาหกรรมส�ำหรบัอนาคต (New S-Curve) 

ทีจ่�ำเป็นส�ำหรบัประเทศ การวจัิยและพฒันาทางด้านเครือ่งบนิ

รูปแบบต่าง ๆ จึงมีความจ�ำเป็นเพ่ือตอบสนองนโยบายและ

แนวคิดนั้น2 กระบวนการออกแบบเครื่องบินซึ่งประกอบด้วย 

การออกแบบตามแนวคิด การออกแบบขัน้ต้นและการออกแบบ 

ละเอยีด จากการวจิยัพบว่าการออกแบบตามแนวคิดมอีทิธิพล

ต่อการออกแบบท้ังหมดถึง 70-90% ดังน้ัน การศึกษาวิจัย

เกีย่วกบัการออกแบบเครือ่งบินพาณชิย์ในข้ันตอนการออกแบบ 

ตามแนวคิดจึงเป็นข้ันตอนท่ีส�ำคัญในการออกแบบ3 จากการ

ศึกษาการออกแบบตามแนวของเครื่องบินพาณิชย์ในอดีต 

ได้ออกแบบทีละขัน้ตอน สามารถท�ำให้เสรจ็ได้ภายในรอบเดยีว 

ซึง่ผลทีไ่ด้คอืเครือ่งบนิทีส่ามารถบนิทดสอบได้ แต่ข้อเสียของ

วิธีนี้คือ เครื่องบินท่ีได้ยังคงมีรูปร่างท่ีใหญ่มากกว่าเครื่องบิน

ปกติในปัจจุบัน ท�ำให้มีน�้ำหนักมาก ประสิทธิภาพในการบิน

ไม่ดีเท่าที่ควร และค่าใช้จ่ายที่ต้องจ่ายสูงขึ้น ดังนั้น โจทย์การ

ออกแบบตามแนวคิดของเครื่องบินควรท่ีจะเริ่มต้นด้วยการ

ก�ำหนดภารกิจการบินและรูปแบบของเครื่องบิน จากนั้นการ

ประเมินสมรรถนะ ประมาณค่าน�้ำหนัก การวิเคราะห์ความ

เสถียรภาพ เพื่อเป็นตัวบ่งชี้ประสิทธิภาพของเครื่องบิน4,5 

เพือ่ให้การออกแบบมปีระสทิธภิาพมากทีส่ดุ จึงมกีารประยกุต์

ใช้วิธีหาค่าที่เหมาะสมที่สุด (Optimization) ในการออกแบบ

ตามแนวคิดของเครื่องบิน จากการค้นคว้างานวิจัยในอดีต  

นกัวจิยัได้ออกแบบเครือ่งบนิพาณิชย์โดยใช้วิธี Geneticalgorithm 

optimization เพ่ือหาค่าที่น้อยที่สุดของน�้ำหนักเครื่องบินใน

ขณะ Take -off โดยก�ำหนดลักษณะของปีก ล�ำตัว และแพน

หางเป็นตัวแปรออกแบบภายใต้เงื่อนไขบังคับ เช่น take-off 

distance, wing loading, thrust loading และอื่น ๆ ถูกน�ำมา

ประกอบในกระบวนการนี้ด้วย แต่การเลือกน�้ำหนักเป็น

ฟังก์ชันเป้าหมายเดียวนั้นไม่เพียงพอต่อการออกแบบ6 

นักวิจัยได้ออกแบบเครื่องบินเพ่ือพ้นยาฆ่าแมลงที่มีความซับ

ซ้อนในการออกแบบเนื่องจากในระหว่างการบิน ยาฆ่าแมลง

และน�้ำมันเชื้อเพลิงจะลดลงในขณะที่บิน ท�ำให้จุด CG. ของ

เครือ่งบนิเปลีย่นไปท�ำให้การวเิคราะห์ Aerodynamic force มี

ความซบัซ้อนมากย่ิงขึน้ ผูอ้อกแบบได้ใช้ Simulated Annealing 

optimization algorithm ในการหาค่าเหมาะสมที่สุดแบบ 

หลายฟังก์ชันเป้าหมายทีละคู่ เช่น Minimize takeoff gross 

weight และ Minimize equivalent flat plate area, Minimize 

take-off distance และ Maximize endurance การที่มีหลาย

เป้าหมายนั้นจะท�ำให้ผู้ออกแบบสามารถมีตัวเลือกได้หลาก

หลายและครอบครุมฟังก์ชนัเป้าหมาย ปัจจบุนัคอมพวิเตอร์ได้

มีบทบาทส�ำคัญในค�ำนวณ นักวิจัยทางด้านเครื่องบินจึงได้มี

การพัฒนาโปรแกรมค�ำนวณเกี่ยวกับเครื่องบินออกมา7 ในปี 

2018 ผูจ้ดัท�ำได้ออกแบบเครือ่งบนิไร้คนขบัเพ่ือใช้ในการตรวจ

ลาดตะเวนบรเิวณ Pacific ring of fire การออกแบบนัน้มคีวาม

ซับซ้อนเนื่องจากบริเวณนั้นมีความร้อนและขี้เถ้าลอยขึ้นมา

บนอากาศ ดงันัน้ เพือ่ความแม่นย�ำของการออกแบบ ผูอ้อกแบบ 

จึงได้วิธีวิเคราะห์ทั้งหมด 3 วิธีร่วมกับการ Optimisation  

ซึ่งทั้งสามวิธีนี้มีข้อดีและข้อเสียที่แตกต่างกันออกไป 1. แบบ 

Analytical ใช้ software XFLR5 ในการวิเคราะห์ Aerodynamic 

force จะได้ผลทีม่คีวามแม่นย�ำในขณะทีบ่นิความเรว็ sub-sonic 

และทีม่มุปะทะน้อยกว่ามมุวกิฤต ข้อดขีองวิธีน้ีคอืใช้เวลาน้อย

เหมาะกับการออกแบบในขั้นตอนออกแบบตามแนวคิด  

2. Numerical จะเป็นการใช้ Software CFD ในการวิเคราะห์ 

จะได้ผลที่มีความแม่นย�ำสูงแต่ใช้เวลามาก ไม่เหมาะกับวิธี

ออกแบบตามแนวคิด 3. Experimental คือการทดสอบใน

อุโมงค์ลม ผลที่ได้จะเป็นผลจริง (8)real-time data aids for 

evaluating and communicating reports about volcanic 

hazards. For this reason, the present research aims the 

aerodynamic design of a low-cost unmanned aerial vehicle 

(UAV)

	 ภายในบทความนีจ้ะแสดงให้เหน็ถงึการเปรียบเทยีบ

สมรรถนะของการหาค�ำตอบของแต่ละ Optimizer ทั้งหมด 6 

algorithms โดยใช้วิธีวัด Hypervolume จากนั้นวัดล�ำดับทาง

สถิติโดยใช้ Fried man test บทน�ำที่กล่าวมาในเบื้องต้นจะอยู่

ในส่วนที่ 1 ในส่วนที่ 2 จะอธิบายเกี่ยวกับการออกแบบเครื่อง

บนิพาณชิย์ในขัน้ตอนออกแบบตามแนวคดิ จากนัน้กระบวนการ 

Optimization จะแสดงให้เหน็ในส่วนที ่3 ในส่วนที ่4 และ 5 จะ

แสดงผลลัพธ์จากการออกแบบและสรุปผลตามล�ำดับ

การออกแบบตามแนวคิดของเครื่องบินพาณิชย์
	 กระบวนการออกแบบแนวคดิของเครือ่งบนิพาณชิย์

โดยใช้วิธีการ Optimization รายละเอียดของการออกแบบทั้ง

กระบวนการจะแสดงดงั Figure 1 จากทีแ่สดงให้เหน็ในแผนผงั 
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กระบวนการ Optimization เป็นกระบวนการทีต้่องท�ำซ�ำ้หลาย ๆ  

ครัง้จนกว่าจะได้ค�ำตอบทีเ่หมาะสม เริม่จากการก�ำหนดภารกจิ

ในการบิน การก�ำหนดรูปร่าง ก�ำหนดตัวแปรออกแบบและ

ก�ำหนดขอบเขตบงัคบั โดยค่าเหล่านีจ้ะก�ำหนดโดยผูอ้อกแบบ 

จากน้ันการประมาณค่าตัวแปรอากาศพลศาสตร์ การประมาณ

ค่าสมรรถนะและการประมาณค่าน�ำ้หนกัจะใช้โปรแกรม SUAVE 

(Aerospace Conceptual Design Environment) ที่เขียนด้วย

ภาษา Python ในการค�ำนวณ เน่ืองจากการประมาณค่า

เสถียรภาพเชิงกลของซอฟต์แวร์ SUAVE อยู่ในขั้นตอนการ

พัฒนา ผู้จัดท�ำจึงผนวกซอฟต์แวร์ Athena vortex lattice 

(AVL) มาใช้ในการค�ำนวณแทน การหาค่าเหมาะสมที่สุดเป็น

แบบ 2 ฟังก์ชันเป้าหมาย ดังนั้น ชุดค�ำตอบจะอยู่ในรูปแบบ

แถบหน้า พาเรโต 2 มิติ เมื่อทราบถึงตัวแปรการออกแบบที่

ให้ค�ำตอบที่ให้เหมาะสมที่สุดแล้ว ผู ้ออกแบบสามารถน�ำ

ผลลัพธ์เพือ่ท�ำการตดัสนิใจต่อไปส�ำหรบัการออกแบบเบือ้งต้น

และการออกแบบรายละเอียดได้9 วิธีการหาค่าเหมาะสมที่สุด

จะน�ำไปใช้กับปัญหาการออกแบบแนวคิดของเคร่ืองบิน

พาณิชย์ ต้องใช้การค�ำนวณซ�้ำและไม่สามารถค�ำนวณด้วย

ตนเองได้เนื่องจากการค�ำนวณแต่ละรอบการค�ำนวณใช้เวลา

ในระดบัวนิาท ีนัน่คือเหตุผลทีใ่ช้การโค๊ด MATLAB เพือ่สัง่การ 

API (Application Programming Interface) ร่วมกบัโปรแกรม 

AVL และ SUAVE

SUAVE
	 SUAVE หรือ (Aerospace Conceptual Design 

Environment) คอืซอฟต์แวร์รวบรวมเครือ่งมอืในการออกแบบ

ตามแนวคดิของเครือ่งบนิทีเ่ขยีนอยูใ่นรปูแบบโค้ดภาษา Python 

แต่ละโมดูลที่ใช้ในการออกแบบแสดงให้เห็นด้านล่าง10-13 

a conceptual level aircraft design environment, incorporates 

multiple infor- mation sources to analyze unconventional 

configurations. Developing the capability of producing 

credible conceptual level design conclusions for futuristic 

aircraft with advanced technologies is a primary directive. 

Many software tools for aircraft conceptual design rely 

upon empirical correlations and other handbook  

approximations. SUAVE proposes a way to design aircraft 

featuring advanced technologies by augmenting relevant 

correlations with physics-based methods. SUAVE is  

constructed as a modular set of analysis tools written 

compactly and evalu- ated with minimal programming 

effort. Additional capabilities can be incorporated using 

extensible interfaces and prototyped with a top-level script. 

The flexibility of the environ- ment allows the creation 

of arbitrary mission profiles, unconventional propulsion 

networks, and right-fidelity at right-time discipline analyses. 

This article will first explain how SUAVE’s analysis  

capabilities are organized to en- able flexibility. Then, it 

will summarize the analysis strategies for the various 

disciplines required to evaluate a mission. Of particular 

interest will be the construction of unconven- tional  

energy networks necessary to evaluate configurations 

such as hybrid-electric com- mercial transports and  

solar-electric unmanned aerial vehicles (UAVs)

Figure 1 Flow chart of aircraft conceptual design

•	 โมดูลประมาณค่าน�้ำหนัก

•	 โมดูลการก�ำหนดภารกิจการบิน

•	 โมดูลการประมาณ

•	 โมดูลแบบจ�ำลองการขับเคลื่อน

•	 โมดูลประสิทธิภาพ เช่น ระยะในการออกตัวและลงจอด, 

แผนภาพภารกิจการบิน
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Athena vortex lattice (AVL)
	 AVL เป็นโปรแกรม opensource ทีใ่ช้วธิ ีvortex lattice 

โดย Mark drela ซึ่งเป็นวิธีที่มีความแม่นย�ำใกล้เคียงกับการ

ทดลองเมือ่ออกแบบในช่วงความเรว็ต�ำ่กว่าเสยีงและมมุปะทะ

ต�่ำกว่า Stall angle (8)real-time data aids for evaluating 

and communicating reports about volcanic hazards. For 

this reason, the present research aims the aerodynamic 

design of a low-cost unmanned aerial vehicle (UAV ใน

ส่วนของงานวจิยั AVL ถกูน�ำมาค�ำนวณเสถยีรภาพเชงิกลเพือ่

ใช้เป็นเงื่อนไขบังคับในกระบวนการ optimization โดยโมเดล

ที่ใช้ในการวิเคราะห์แสดงให้เห็นใน Figure 714

ปัญหาการออกแบบเครื่องบินพาณิชย์
	 การก�ำหนดปัญหาในการออกแบบเครือ่งบนิพาณชิย์

เป็นขั้นตอนแรกของการออกแบบตามแนวคิด ผู้ออกแบบจะ

ต้องก�ำหนดรปูแบบและค่าคงทีข่องตวัแปรของปัญหา เพือ่น�ำ

ไปใช้ในการประมาณค่าน�ำ้มนัทีใ่ช้ในการบนิ โดยรปูทรงเครือ่ง

บนิทีใ่ช้ศกึษาในงานวิจัยนีค้อื เครือ่งบนิพาณิชย์แบบ conven-

tional อ้างอิงรูปร่างจาก Boeing 737-800 เป็นเครื่องขนาด

กลางสามารถบรรทุกผู้โดยสาร สัมภาระและลูกเรือได้ไม่น้อย

กว่า 170 คน โดยภารกิจในการบินจะเป็นการบินขนส่งผู้โดย

จากต้นทางไปยังปลายทางโดยแสดงให้เห็นดัง Figure 2  

รายละเอียดของแต่ละส่วนของการบินแสดงให้เห็นดังต่อไปนี้

Figure 2 Flight mission 

1.	 “Warm up and Taxi” ใช้เวลาประมาณ 10 นาที

ที่สภาวะระดับน�้ำทะเล

2.	 “Take-off” ระยะในการ take-off ให้ได้ความสูง

มากกว่า 50 ft. มุม flaps กดลงที่ 20 deg. และ 

Cross wind 20 knots.

3.	 “Initial climb” ไต่ขึ้นไปยังความสูง 2000 m. 

ด้วยอัตรา 6 m/s ที่ความเร็ว 125 m/s

4.	 “climb 1” ไต่ขึ้นไปยังความสูง 5000 m. ด้วย

อัตรา 6 m/s ที่ความเร็ว 190 m/s

5.	 “climb 2” ไต่ขึ้นไปยังความสูง 7000 m. ด้วย

อัตรา 1.5 m/s ที่ความเร็ว 226 m/s

6.	 “Cruise” ระดับในการบินและความเร็วในช่วง 

cruise เป็นตวัแปรออกแบบ ระยะในการบนิถกู

ก�ำหนดไว้ที่ 3000 NM.

7.	 “Maneuvers” ได้ก�ำหนดภารกจิในการเลีย้วเพือ่

เป็นเงื่อนไขบังคับในการออกแบบ

8.	 “Descent 1” ร่อนลงไปยังความสูง 3000 m. 

ด้วยอัตรา 5 m/s ที่ความเร็ว 170 m/s

9.	 “Descent 2” ร่อนลงไปยงัความสูงระดบัน�ำ้ทะเล 

ด้วยอัตรา 3 m/s ที่ความเร็ว 145 m/s

10.	  “Landing” กด flaps ลง 30 deg. และกาง slags 

ท�ำมุม 25 deg. เพื่อท�ำการลงจอด

กระบวนการ Optimization
 	 ฟังก์ชันเป้าหมายของการออกแบบ คือ ค่าต�่ำที่สุด

ของน�ำ้หนกัรวม และส่วนกลับของอัตราส่วนแรงยกต่อแรงต้าน 

ตามสมการที่ 1 ผลท่ีได้เป็นค่าของแต่ละประชากร โดยมี

เงื่อนไขบังคับ ซึ่ง penalty function ถูกน�ำมาใช้ในการ

ออกแบบครั้งนี้ ดังสมการท่ี 2 คือจ�ำนวนของเง่ือนไขบังคับ, 

ใช้ค่าเริ่มต้นคือ 0.001, และ เท่ากับ 10 และ 1000 ตามล�ำดับ 

ค่าทีไ่ด้น�ำมาจาก15 ประชากรและเงือ่นไขบงัคบัในการออกแบบ

แสดงให้เห็นดัง Table 2 และ 3 ตามล�ำดับ

 
 	

	 มีการใช้อัลกอริทึม Meta-heuristic 6 รายการ เพื่อ

เปรียบเทียบปัญหาการหาค่าเหมาะสมหลายวัตถุประสงค์ซึ่ง

ประกอบด้วย RPBILDE15, MOEA/D17, Two-Arch216, PICEA-g17, 

KnEA/A-ENS18 และ KnEA19 โดยการตั้งค่าพารามิเตอร์เริ่ม

ต้นน�ำมาจากค่าเริ่มต้นของแต่ละอัลกอริทึม

ผลการออกแบบ
	 การหาค่าเหมาะสมทีส่ดุของเครือ่งบนิพาณชิย์ในขัน้

ตอนการวิเคราะห์ตามแนวคิดจาก 6 อัลกอริทึมโดยแต่ละรัน

จะท�ำซ�้ำท้ังหมด 100 รอบ จ�ำนวนประชากรท่ีใช้คือ 50 

ประชากร จากนั้น ค่าที่เหมาะสมที่สุดจ�ำนวน 50 ประชากรจะ

ถูกเก็บไว้และแสดงให้เห็นอยู่ในรูปของขอบหน้าพาเรโต ดัง 

Figure 3 เพือ่ให้ผลการทดลองมีความน่าเชือ่ถอื แต่ละอลักอริทมึ 

จะมีการทดลองซ�้ำทั้งหมด 10 ครั้ง ผลของ Hypervolume จะ
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น�ำไปหาค่าเฉลี่ย ส่วนเบี่ยงเบนมาตรฐานของการทดลองซ�้ำ 

จากนั้นน�ำไปจัดอันดับเพื่อหาอัลกอริทึมที่ดีที่สุดโดยวิธี Fried 

man test เม่ือทราบถงึชดุค�ำตอบทีเ่หมาะสมทีส่ดุจากแถบหน้า

พาเรโตแล้ว ผู้ออกแบบจะมีตัวเลือกในการออกแบบที่หลาก

หลายเพือ่ใช้ในการประกอบการตดัสินใจ ตวัอย่างของประชากร 

ที่เลือกมาจากแถบหน้าพาเรโต ได้แสดงให้เห็นในคอลัม  

Optimal result ใน Table 1 โดยสมถรรนะจะแสดงให้เห็น ใน 

Figure 3-6 และ Figure 7 จะแสดงให้เห็นภาพตัวอย่างของ 

Optimal result เครือ่งบนิพาณชิย์ในกระบวนการออกแบบตาม

แนวคดิโดยใช้ OpenVSP ในการสร้างพิกดั Degengeom แล้ว

ใช้ MATLAB ในการพล็อตผิวของเครื่องบิน

Figure 3 Pareto front of Lift to drag ratio and Take of weight

Figure 4 Attitude weight and SFC versus time

Figure 5 Trust and Throttle versus time

Figure 6	 Lift coefficient, Lift to drag ratio and Angle of 

attack versus time

Figure 7 AVL model
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Figure 8 Drag coefficient versus time

Figure 9  The Optimal result model of conventional aircraft

Table 1 Hypervolume values from various meta-heuristics

Algorithms Mean Hypervolume Standard deviation Ranking

MOEA/D 93.1733 2.9978 3

RPBILDE 104.4809 0.0234 1

PICEA-g 78.3110 0.3290 6

MnKnEA 96.8586 3.6633 5

KnEA/A-ENS 92.9765 2.9562 4

Two-Arch2 103.5148 0.3732 2
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Table 2 Design variables

Table of design variables.

No. design variables Lower bound Upper bound Optimal result

1. Wing quarter chord sweeps angle (deg.) 10.00 30.00 30.00

2. Wing taper ratio 0.30 0.70 0.47

3. Wing spans (m.) 20.00 35.00 35.00

4. Wing root chords (m.) 4.00 8.00 4.09

5. Wing incidence (deg.) 0.00 4.00 0.78

6. Flaps end of wing span (start at 0.1) 0.15 0.30 0.25

7. Ratio of flaps with mean chord 0.50 0.70 0.67

8. Ailerons end of wing span 0.80 0.95 0.86

9. Ratio of ailerons with mean chord 0.10 0.25 0.14

10. Horizontal tail quarter chord sweeps angle (deg.) 20.00 40.00 39.18

11. Horizontal tail taper ratio 0.35 0.65 0.36

12. Horizontal tail span (m.) 10.00 18.50 10.00

13. Horizontal tail root chords (m.) 3.50 6.20 3.50

14. Horizontal tail incidence (deg.) -8.00 -4.00 -4.98

15. Ratio of elevator with mean chord 0.15 0.30 0.30

16. Vertical tail quarter chord sweeps angle (deg.) 20.00 35.00 28.99

17. Vertical tail taper ratio 0.25 0.50 0.25

18. Vertical tail span (m.) 5.00 8.00 5.00

19. Vertical tail root chord (m.) 4.00 8.00 4.10

20. Ratio of rudder with mean chord 0.15 0.30 0.15

21. Thrust require (kN.) 20 30 25.28

22. Flight attitude at cruise (km.) 6.00 11.00 8.50

23. Wing translation of x axis (m.) -3.00 3.00 -1.40

24. Cruise speed (Mach number) 0.65 0.85 0.74

Table 3 Constraints 

Table of limit constraint.

NO. Constraints Lower limit Upper limit Optimal result

Throttle 0 0.9 Figure 5

Time to 30 deg of bank angle 1 2.5 1.43

Coefficient of pitching moment versus angle of attack - -0.1 -6.24

Angle of attack - 10 Figure 6

Coefficient of yawing moment versus side slip angle 0 - 0.075

Deflection of elevator (deg) -10 10 -1.59

Deflection of rudder (deg) -10 10 -4.30

Deflection of aileron (deg) -10 10 10

Short period frequency 1 - 6.13
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Table of limit constraint.

NO. Constraints Lower limit Upper limit Optimal result

Short period damping ratio 0.5 1.1 0.51

Phugoid frequency 0.1 1 0.12

Phugoid damping ratio 0.04 0.4 0.06

Dutch roll frequency 1 - 2.43

Dutch roll damping ratio 0.08 0.6 0.42

Spiral time constant 1 - 2.59

Rolling time constant 0 1 0.32

สรุปและอภิปรายผล
ตลอดบทความน้ี ผู้จัดท�ำได้แสดงให้เห็นถึงการเปรียบเทียบ

ประสิทธิภาพของหาค่าเหมาะสมท่ีสุดแบบหลายเป้าหมาย 

ทัง้หมด 6 อลักอรทิมึทีแ่ตกต่างกนั คอื MOEA/D, Two-Arch2, 

RPBIL-DE, PICEA-g, KnEA/A-ENS และ KnEA กับปัญหา

การออกแบบเครื่องบินพาณิชย์ตามแนวคิดเพ่ือหาอัลกอริทึม

ที่เหมาะสมกับปัญหา โดยใช้ Hypervolume เป็นเครื่องมือใน

การวัดประสิทธิภาพของแต่ละอัลกอริทึม ร่วมกับการใช้

ซอฟต์แวร์ SUAVE ในการประมาณค่าประสิทธิภาพทางด้าน

อากาศพลศาสตร์และ AVL ทีใ่ช้ในการประมาณค่าเสถยีรภาพ

เชงิกล ผลการออกแบบพบว่า RPBILDE ให้ค่า Hypervolume 

สงูทีส่ดุดงั Table 2 ซึง่ใกล้เคียงกบั Two-Arch2 ซึง่หมายความ

ว่าจะได้ชดุค�ำตอบของน�ำ้หนกัรวมและอตัราส่วนแรงยกต่อแรง

ต้านที่เข้าใกล้ค่าที่ดีที่สุดโดยค�ำตอบจะแสดงให้เห็นอยู่ในรูป

แบบขอบหน้าพาเรโตซึ่งจะเป็นทางเลือกส�ำหรับนักออกแบบ

เพื่อน�ำไปใช้ในการออกแบบขั้นต้นและขั้นละเอียดต่อไป ค่า

สมรรถนะทางด้านอากาศพลศาสตร์ เส้นทางการบนิและอืน่ ๆ  

สามารถแสดงให้เหน็ผ่านกราฟผลการออกแบบของซอฟต์แวร์ 

SUAVE และรูปร่างของเคร่ืองบนิพาณชิย์สามารถสร้างได้ด้วยการ 

API ระหว่าง OpenVSP และ MATLAB ผ่าน Degengeom
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