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บทคัด ย่อ ภาษาไทย 

วีระวัฒน์ ฝาระมี : ระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนส าหรับอากาศ
ยานสี่ใบพัด. (ROBUST INVERSE DYNAMICS CONTROL FOR A QUADROTOR) อ.
ที่ปรึกษาวิทยานิพนธ์หลัก: ศ. ดร.วิบูลย์ แสงวีระพันธ์ุศิริ, 115 หน้า. 

งานวิจัยน้ีเป็นการศึกษาเกี่ยวกับการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของ
อากาศยานสี่ใบพัด รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัดนั้นเป็นชุดของสมการไม่เชิง
เส้น และไม่สามารถหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ได้อย่างแม่นย า จึงท าการประมาณรูปแบบจ าลอง
พลศาสตร์ให้อยู่ในรูปเชิงเส้นด้วยข้อมูลจากการทดลอง ในการปฏิบัติงานจริงมีสิ่งรบกวนระบบ
และสภาพแวดล้อมเปลี่ยนแปลงตลอดเวลา ดังนั้นงานวิจัยน้ีจึงเน้นไปที่การออกแบบระบบควบคุม
ส าหรับอากาศยานสี่ใบพัดเพื่อจัดการกับผลกระทบดังกล่าว พิจารณาระบบควบคุมแบบเชิงเส้น
และระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นมาทดลองใช้เพื่อประสิทธิภาพในการควบคุมที่ดียิ่งข้ึน ระบบ
ควบคุมแบบเชิงเส้นน้ันได้น าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต มาใช้ในการรักษา
เสถียรภาพทางการบิน เนื่องจากจุดมุ่งหมายในงานวิจัยนี้ศึกษาการรักษาเสถียรภาพทางการบิน
บริเวณจุดดุลยภาพ ชุดตัวแปรไม่เชิงเส้นจึงมีผลกระทบต่อระบบควบคุมน้อยมากแสดงดังข้อมูล
การทดลอง ดังนั้นระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันและระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุต จึงจัดเป็นระบบควบคุมทีค่ล้ายคลงึกัน ในการออกแบบระบบควบคุมได้น ารปูแบบจ าลอง
พลศาสตร์ ที่มีสัญญาณอินพุตจากแรงบิดทั้ง 3 แกนและสัญญาณอินพุตจากความเร็วในการหมุน
ของชุดโรเตอร์มาใช้ในการออกแบบ ในส่วนของระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นได้น าระบบควบคุม
แบบพลศาสตร์ผกผันและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนด้วยการใช้ระบบ
ควบคุมแบบสไลด์ดิงมาใช้ในการควบคุม เพื่อพัฒนาความคงทนของระบบควบคุมเฉพาะการ
ควบคุมเสถียรภาพทางการบินขณะบินรักษาระดับ ท าการทดลองระบบควบคุมและศึกษา
ประสิทธิภาพในการควบคุมทั้งหมดโดยการจ าลองระบบด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ และ
ด าเนินการทดลองระบบควบคุมที่ได้ศึกษากับระบบอากาศยานสี่ใบพัดจริง โดยอากาศยานสี่ใบพัด
ที่น ามาทดลองได้พัฒนาข้ึนเองโดยใช้ระบบประมวลผลขนาดเล็ก 8 บิต ผลจากการทดลองพบว่า
ระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนด้วยการใช้ระบบควบคุมแบบสไลด์ดิงมีประสิทธิภาพ
ในการควบคุมมากกว่าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพตุหลายเอาต์พุต และระบบควบคุมแบบปิด
หลายอินพุตหลายเอาต์พุตมีประสิทธิภาพที่ดีกว่าระบบควบคุมทั่วไปแบบพีไอดี โดยเฉพาะอย่าง
ยิ่งเมื่อมีสิ่งรบกวนภายนอกมากระท ากับระบบในขณะปฏิบัติงานจริงด้วยการใช้ระบบควบคุมการ
บินที่มีราคาถูก ผู้วิจัยหวังเป็นอย่างยิ่งว่าการใช้ระบบควบคุมการบินที่มีประสิทธิภาพที่สูงข้ึน จะ
ส่งผลให้ประสิทธิภาพในการควบคุมการบินดีข้ึน 
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บทคัด ย่อ ภาษาอั งก ฤษ  
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VEERAVAT FARAMEE: ROBUST INVERSE DYNAMICS CONTROL FOR A 
QUADROTOR. ADVISOR: PROF. VIBOON SANGVERAPHUNSIRI, Ph.D., 115 pp. 

This work is the design of the robust attitude stabilization of a quadrotor. The 
dynamics model of the quadrotor is normally nonlinear and it is difficult to obtain an 
accurate dynamics model. The linearized model is obtained based on data from 
experiments. In practice, there are always disturbances and environmental changes. 
Therefore this research places great emphasis on the design of controller that capable 
enough to overcome the disturbances. Linear control system and nonlinear control 
system are used for more superior control efficiency. For the linear control system, The 
Multiple Input Multiple Output (MIMO) state variable feedback control is implemented 
to stabilize the system. Because the control problem is to maintain the stability at an 
equilibrium point, so the inverse dynamics control based on the nonlinear dynamic 
model and The Multiple Input Multiple Output (MIMO) state variable feedback control 
based on the linear model can be considered as similar control strategy by assuming 
that the nonlinear part of the dynamic model has little effect on the control system as 
shown in the experiments. The dynamic model based on approximated torques (roll, 
pitch, and yaw) as inputs and the dynamics model based on rotational speeds of the 
four rotors as inputs are used for designing the controllers. In the nonlinear control 
system, inverse dynamics control and the robust inverse dynamics control using sliding 
mode control are studied in detail to meet the specification of the stabilization with 
some prescribed stability in order to improve robustness of the control system. 
Experiments have been conducted by computer simulations and implementation on 
the in-house developed quadrotor by using only 8-bit microprocessor. The result of the 
robust inverse dynamic control using sliding mode control performs better than the 
state variable feedback. And both robust inverse dynamic and Multiple Input Multiple 
Output (MIMO) state variable feedback control perform much better than the 
conventional PID controller, especially when disturbances exist in the real-time 
implementation using very simple or low-cost sensors. The researcher is believed that 
the performance will be much better if better hardware is used in the implementation. 
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บทที่ 1 
บทน า 

 

1.1 ความส าคัญและท่ีมาของวิทยานิพนธ์ 

 อากาศยานไร้นักบิน (Unmanned Aerial Vehicle, UAV) [1] เป็นค าจ ากัดความของ
เครื่องบินที่ปราศจากคนบังคับอยู่ในเครื่อง ได้รับความนิยมกว้างขวางทั้งในหน่วยงานทหารและ
หน่วยงานเอกชน โดยมีภารกิจได้แก่ การส ารวจไฟป่า การรายงานสภาพแวดล้อมที่มนุษย์เข้าไม่ถึง 
การรายงานสภาพการจราจร การถ่ายภาพทางอากาศ ภารกิจค้นหาและช่วยเหลือ ตลอดจนงานด้าน
การวิจัย ส าหรับการเรียนรู้และงานวิจัยในมหาวิทยาลัย โดยเฉพาะอย่างยิ่งที่เกี่ยวข้องกับระบบสมอง
กลฝังตัว เช่น ระบบคอมพิวเตอร์ควบคุม ระบบสื่อสารไร้สาย หรืออุปกรณ์เสริม อีกทั้งยังเป็นการ
เช่ือมโยงและบูรณาการองค์ความรู้หลายด้านอีกด้วย เช่น วิศวกรรมคอมพิวเตอร์ ไฟฟ้า -
อิเล็กทรอนิกส์ วิศวกรรมเครื่องกล-อากาศยาน เป็นต้น โดยเฉพาะอย่างยิ่งงานวิจัยเกี่ยวกับการศึกษา
และออกแบบระบบควบคุมพฤติกรรมในการบิน 

 

 อากาศยานไร้นักบิน แบ่งออกเป็น 2 กลุ่มใหญ่ๆ คือ อากาศยานปีกตรึง (Fixed Wing)[2] 
และ อากาศยานปีกหมุน (Rotary wing)[2] ประโยชน์ที่เห็นได้ชัดเจนของอากาศยานปีกหมุนคือ
ความสามารถในการ ข้ึนลงในแนวดิ่ งและความสามารถในการบินรักษาระดับ (Hovering) 
ความสามารถทั้ง 2 แบบนี้ เป็นประโยชน์อย่างยิ่งในการน าอากาศยานข้ึนลงในพื้นที่ที่มีระยะทางข้ึน
ลงสั้น และในการส ารวจพื้นที่ที่มีขนาดเล็ก งานวิจัยน้ีได้น าอากาศยานสี่ใบพัดซึ่งจัดอยู่ในกลุ่มอากาศ
ยานปีกหมุนมาใช้ในการวิจัย เนื่องจากมีคุณสมบัติหลายประการที่คล้ายคลึงกัน อากาศยานสี่ใบพัด
ถูกออกแบบมาเพื่อลดความซับซ้อนของอุปกรณ์ทางกล (Mechanical Part) ต่างจากเฮลิคอปเตอร์ซึ่ง
เป็นอากาศยานปีกหมุนเหมือนกัน แตม่ีอุปกรณ์ทางกลมากมาย หัวใจส าคัญในการควบคุมอากาศยาน
สี่ใบพัดคือ การควบคุมเสถียรภาพทางการบินให้บินรักษาระดับได้ตลอดเวลา เนื่องจากระบบของ
อากาศยานสี่ใบพัดเป็นระบบไม่เสถียรภาพ (Unstable System) และมีระบบพลศาสตร์ที่เกี่ยวพันสูง 
ท าให้การควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด โดยปราศจากระบบควบคุมอัตโนมัติ 
(Automatic Control System) เป็นไปด้วยความล าบากหรืออาจควบคุมไม่ได้เลย  

 

 ในปัจจุบันระบบควบคุมอัตโนมัติหรือมีช่ือเรียกอีกแบบว่าระบบควบคุมการบิน (Flight 
Controller System) ชนิดที่ใช้งานกับอากาศยานสี่ใบพัดมีจ าหน่ายอย่างแพร่หลาย โดยรวม
ความสามารถที่มีความจ าเป็นในการใช้งานของการควบคุมอากาศยานสี่ใบพัดเข้าด้วยกัน ตัวอย่างเช่น 
การควบคุมเสถียรภาพทางการบิน ต าแหน่ง และความสูง เป็นต้น แต่การใช้งานอากาศยานสี่ใบพัดใน
ภารกิจซับซ้อนยิ่งข้ึน ตัวอย่างเช่น งานวิจัยอากาศยานสี่ใบพัดโดยห้องปฏิบัติการ General Robotics 
Automation Sensing and Perception (GRASP) ได้การออกแบบและสร้างอากาศยานสี่ใบพัด   
ในปี ค.ศ. 2003[3] โดยควบคุมการเคลื่อนที่ผ่านช่องว่างที่มีขนาดเล็ก หรือการลงจอดในต าแหน่งที่ไม่
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สะดวก จากนั้นในปี ค.ศ. 2010 [4] ได้ท าการสร้างอากาศยานสี่ใบพัดหลายล าและพัฒนาการควบคุม
อากาศยานสี่ใบพัดให้สามารถบินเป็นกลุ่มได้ส าเร็จ และในปี ค.ศ. 2013[5] สามารถควบคุมอากาศ
ยานสี่ใบพัดให้ท างานร่วมกัน ตัวอย่างเช่น การท างานร่วมกันของระบบอากาศยานสี่ใบพัดในการ
ช่วยกันหยิบจับ และเคลื่อนย้ายสิ่งของที่มีน้ าหนักมาก ๆ ในพิกัด 3 มิติ  เป็นต้น เห็นได้ว่าในภารกิจที่
ซับซ้อนข้ึน จ าเป็นอย่างยิ่งในการออกแบบระบบควบคุมที่มีเสถียรภาพในการควบคุมการบินของ
อากาศยานสี่ใบพัดให้ดีย่ิงข้ึน 

 

 ส าหรับศูนย์ระดับภูมิภาคเทคโนโลยีหุ่นยนต์  ( Regional Center of Robotics 
Technology) ภาควิชาวิศวกรรมเครื่องกล คณะวิศวกรรมศาสตร์ จุฬาลงกรณ์มหาวิทยาลัย          
ไดม้ีงานวิจัยก่อนหน้านี้ เช่นในปีการศึกษา 2552 ได้มกีารศึกษาออกแบบและสร้างแบบจ าลองอากาศ
ยานขนาดเล็กที่สามารถเคลื่อนที่ใน 3 แกน เพื่อติดตั้งอุปกรณ์การภาพ[6] จุดประสงค์ คือ มุ่งเน้นเพื่อ
สร้างอากาศยานขนาดเล็กให้สามารถยกน้ าหนักของเครื่องมือและอุปกรณ์การภาพ รวมทั้งสามารถ
บังคับให้เคลื่อนที่ใน 3 แกนได้ แต่ยังไม่สามารถควบคุมให้อากาศยานทรงตัวอยู่ได้ในอากาศ ต่อมาใน
ปีการศึกษา 2553 ได้มีการศึกษาการออกแบบระบบควบคุมของอากาศยานขนาดเล็ก[7] ได้ออกแบบ
อากาศยานสี่ใบพัดที่เคลื่อนที่สูงกว่าพื้นดินเกิน 1 ฟุตและสามารถควบคุมการเคลื่อนที่ตามทิศทางที่
สั่งการได้ แต่ผู้ควบคุมต้องมีระดับทักษะในการบังคับเครื่องบินบังคับในระดับสูง  

 

 ดังนั้นงานวิจัยนี้จึงศึกษาต่อยอดงานวิจัยที่ผ่านมา พิจารณาระบบควบคุมแบบเชิงเส้นและ
ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้น มาทดลองใช้เพื่อประสิทธิภาพในการควบคุมที่ดียิ่งข้ึน ในระบบควบคุม
แบบเชิงเส้นน้ันได้น าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตมาใช้งาน โดยแบ่งออกเป็น 2 
ลักษณะ คือ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าแรงบิดมาใช้เป็นสัญญาณ
อินพุต และ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าสัญญาณแรงดันไฟฟ้าใช้เป็น
สัญญาณอินพุต ส่วนระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นได้น าระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันและระบบ
ควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้งาน ท าการทดลองระบบควบคุมและศึกษา
ประสิทธิภาพในการควบคุมทั้งหมดโดยการจ าลองระบบด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์และด าเนินการ
ทดลองระบบควบคุมที่ได้ศึกษากับระบบอากาศยานสี่อากาศยานจริง ผู้วิจัยหวังเป็นอย่างยิ่งว่าระบบ
ควบคุมเสถียรภาพทางการบินที่ได้ศึกษาจะเป็นประโยชน์ ในน าไปใช้ในการวิจัยข้ันสูงต่อไป 

 

1.2 วัตถุประสงค์ของการวิจัย 

 1) ศึกษาระบบควบคุมสมัยใหม่และประยุกต์การใช้งานกบัอากาศยานสี่ใบพัด ซึ่งเป็นระบบ
ไม่เชิงเส้น 

 2) ออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด โดยพจิารณาระบบ
ควบคุมสมัยใหม่ที่มปีระสทิธิภาพในการควบคุมที่ดีย่ิงข้ึน เพือ่น าไปใช้ในงานวิจัยข้ันสูงต่อไป 
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1.3 ขอบเขตของการวิจัย 

 1) สร้างอากาศยานสี่ใบพัดต้นแบบ เพื่อใช้ในการทดลองระบบควบคุม 

 2) ออกแบบระบบควบคุมทีม่ีความสามารถควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่
ใบพัดให้บินรักษาระดับได้อย่างมีประสทิธิภาพ 

 3) จ าลองการท างานของระบบควบคุมทีท่ าการออกแบบและทดสอบกบัอากาศยานสี่ใบพัดที่
สภาพแวดล้อมการใช้งานจริง 

 

1.4 ขั้นตอนการด าเนินงานของวิทยานิพนธ์ 

 1) ศึกษางานวิจัยที่เกี่ยวกบัการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยาน   
สี่ใบพัดทีผ่่านมา 

 2) ศึกษารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

 3) ออกแบบและสร้างอากาศยานสี่ใบพัดต้นแบบเพื่อใช้ในการทดลองระบบควบคุม 

 4) ศึกษาและออกแบบระบบควบคุมส าหรบัควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยาน      
สี่ใบพัด 

 5) จ าลองการท างานระบบควบคุมที่ออกแบบด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์และสรปุผลการ
จ าลองการท างานของระบบควบคุม 

 6) ทดสอบการท างานของระบบควบคุมที่ออกแบบกับสภาพแวดล้อมจริงและสรุปผลการ
ทดสอบการท างานของระบบควบคุม 

 7) สรุปผลการวิจัย 

 

1.5 ประโยชน์ท่ีได้รับ 

 1) ได้อากาศยานสี่ใบพัดทีส่ามารถรักษาเสถียรภาพทางการบินได้ตลอดระยะเวลาท าการบิน
 2) ได้ระบบควบคุมที่มีประสิทธิภาพ เพื่อน าไปใช้ในงานวิจัยข้ันสูง 

 3) สามารถพฒันาต่อยอดเชิงพานิชย์ได ้

 

1.6 งานวิจัยท่ีเกี่ยวข้อง 

 ในปีค.ศ.1907  พี่น้องตระกูลเบรเกรท(Brequet Brothers) ได้ร่วมกันสร้างอากาศยานสี่
ใบพัดล าแรกข้ึนมาช่ือว่า ไจโรเพลนหมายเลข1(Gyroplane NO.1)[1] ซึ่งได้แสดงให้เห็นหลักการ
พื้นฐานของอากาศยานสี่ใบพัด ส าหรับงานวิจัยในระดับอุดมศึกษาเกี่ยวกับระบบควบคุมชนิดต่างๆ มี
ดังต่อไปนี ้
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รูปที่ 1. 1 อากาศยานสี่ใบพัดล าแรกขึ้นมาช่ือว่า ไจโรเพลนหมายเลข1 (Gyroplane NO.1) 

 

 1. Pennsylvania State University[3-5]  มหาวิทยาเพนซิลวาเนียได้แบ่งการศึกษาอากาศ
ยานสี่ใบพัดออกเป็น 2 ส่วน ในส่วนที่หนึ่งส าหรับวิทยานิพนธ์มหาบัณฑิต ได้ท าการทดสอบท่าทาง
การบิน(Attitude) ของอากาศยานสี่ใบพัดโดยติดกับแท่นยึด มีอุปกรณ์คือ อุปกรณ์วัดความเร็วเชิงมุม 
(Gyroscope) 3 แกนรุ่น ADXRS150EB และ อุปกรณ์วัดความเร่ง(Accelerometer) 1 แกน รุ่น 
ADXL210EB  ในส่วนแรกใช้ระบบควบคุมย้อนกลับแบบพีไอ (PI Control) ส่วนที่สองใช้ระบบ
ควบคุมแบบไม่เชิงเส้น Back-stepping ส่วนการศึกษาอากาศยานสี่ใบพัดอีกรูแปบบคือ Dragonflyer 
เป็นอากาศยานท าการทดสอบโดยติดตั้งกล้อง 1 ตัวบนอากาศยานควบคู่กับอุปกรณ์วัดความเร็ว
เชิงมุม 3 แกน และกล้องอีก 1 ตัว ติดตั้งที่ภาคพื้นดินคอยจับการเคลื่อนไหวของจุดมาร์คขนาด 2.5 
เซนติเมตร ทั้งห้าจุดที่ติดอยู่ใต้อากาศยาน เพื่อติดตามท่าทางการบินและต าแหน่งของอากาศยาน 
สรุปการศึกษาในส่วนที่สองนี้ การใช้กล้อง 2 ตัวสามารถประมาณท่าทางของอากาศยานได้ทั้ง 6 
องศาอิสระ กระบวนการนี้มีไว้เพื่อชดเชยในกรณีที่ไม่สามารถติดตั้งอุปกรณ์วัดต าแหน่งบนโลก 
(Global Positioning System, GPS) และอุปกรณ์วัดความเร่งลงไปในระบบ ท าให้ระบบควบคุมต้อง
วัดต าแหน่งและความเร็วผ่านกล้องเท่านั้น 

 

 2. Stanford University[8] มหาวิทยาลัยแสตนฟอร์ดได้สร้างอากาศยานสี่ใบพัดช่ือว่า 
STARMAC ซึ่งสามารถบินติดตามเส้นทางที่ก าหนดไว้ได้  มีอุปกรณ์วัดท่าทางการบิน ของบริษัท ไม
โครเสตรน (Microstrain) รุ่น 3DM-GX1 ที่มีอุปกรณ์วัดความเร็วเชิงมุมและต าแหน่งการหมุนทั้ง  3 
แกน ส าหรับต าแหน่งและความเร็วใช้ GPS ของบริษัท Trimble Lassen LP และความสูงใช้คลื่นโซ
นาร์ของบริษัท Acroname ช่วยในการข้ึนและลงจอดมีระยะ 6 ฟุต โดยอุปกรณ์ทั้งหมดต่อเข้ากับ
แผงวงจรควบคุม PIC ของบริษัทไมโครชิพความเร็ว 40 เมกะเฮิร์ต(MHz)  ใช้สัญญาณสื่อสารผ่าน 
Bluetooth ที่คลื่นความถ่ี 2.4 จิกะเฮิร์ต(GHz) ระยะท าการ 150 ฟุต ควบคุมเส้นทาง(Waypoint) 
ผ่านโปรแกรม Labview  ระบบควบคุมอากาศยานใช้ ระบบควบคุมย้อนกลับแบบพีดี (PD Control) 

 

 3. Technical University of Denmark[9] ได้ศึกษาเกี่ยวกับการออกแบบโครงสร้างอากาศ
ยานสี่ใบพัดและการออกแบบระบบควบคุมการรักษาเสถียรภาพทางการ ใช้อุปกรณ์ในการควบคุมคือ 
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ไมโครโปรเซสเซอร์ (Microprocessor) ของบริษัท Texas Instruments รุ่น MSP430f169 อุปกรณ์
วัดท่าทางการบินของอากาศยานขณะท าการบิน ใช้อุปกรณ์วัดความเร็วเชิงมุม รุ่น ADXRS150 ซึ่งมี
ความสามารถวัดความเร็วเชิงมุมได้ 1 แกน น ามาท างานร่วมกัน 3 ตัว เพื่อใช้วัดความเร็วเชิงมุมทั้ง
แกน x, y, z  และเลือกระบบควบคุมแบบ (Linear Quadratic Regulator, LQR) ในส่วนของระบบ
ควบคุมการบิน 

 

 4. Silesian University of Technology  ได้ศึกษาเกี่ยวกับการออกแบบระบบควบคุมการ
รักษาเสถียรภาพทางการบิน โดยอากาศยานต้นแบบติดตั้งบนเสาสูงจากพื้น 1.7 เมตร  มีอุปกรณ์วัด
ท่าทางการบินของบริษัท Xsens รุ่น MTi AHRS ประมวลผลผ่านคอมพิวเตอร์ด้วยแผ่นจัดเก็บข้อมูล 
(Data acquisition card: DAQ card) รุ่น RT-DAC4 ซึ่งท าหน้าที่ น าข้อมูลทางกายภาพแปลงเป็น
ข้อมูลที่คอมพิวเตอร์สามารถประมวลผลได้ ผ่านโปรแกรม Matlab และ โปรแกรม Simulink โดยน า
วิธีการควบคุมระบบไม่เชิงเส้นมาใช้ คือ Dynamics Contraction เพื่อจัดการเกี่ยวกับรูปแบบ
พลศาสตร์ของระบบที่ไม่แม่นย า และ สิ่งรบกวนระบบจากสิ่งแวดล้อมภายนอก  



บทที่ 2 
ความรู้เบือ้งตน้เกี่ยวกบัอากาศยานสี่ใบพดั 

 

2.1 การแบ่งประเภทอากาศยาน 

 2.1.1 อากาศยานเบากว่าอากาศ 

  แบ่งออกเป็น 2 ประเภท คือ อากาศยานเบากว่าอากาศไม่สามารถบังคับทิศทางได้
และ อากาศยานเบากว่าอากาศสามารถบังคับทิศทางได้ โดยมีรายละเอียดดังต่อไปนี้  

  1. อากาศยานเบากว่าอากาศไม่สามารถบังคับทิศทางได้ อากาศยานประเภทนี้คือ
บอลลูน แสดงในรูปที่ 2.1 ซึ่งมีวิวัฒนาการมานานที่สุด เริ่มต้นจากการสังเกตุปรากฏการณ์ธรรมชาติ
ของอากาศที่ว่า อากาศร้อนจะลอยข้ึนสู่ที่สงู ถ้าน าภาชนะมาบรรจุอากาศร้อน จะส่งผลให้ภาชนะลอย
ข้ึนไปบนท้องฟ้าได้เช่นเดียวกัน จึงได้มีผู้คิดท าถุงผ้าบรรจุอากาศร้อนข้ึนมา เรียกกันว่า บอลลูน ซึ่งไม่
สามารถบังคับทิศทางการบินได้ เมื่อเวลาผ่านไปอุณหภูมิของอากาศรอ้นน้ีจะลดลง ท าให้ต้องลดระยะ
สูงลงมาด้วย ในระยะแรกจึงน าถุงทรายข้ึนไปด้วย เมื่ออุณหภูมิลดลงก็ลดน้ าหนักของบอลลูนด้วยการ
ทิ้งถุงทรายลงมา ท าให้สามารถรักษาระยะสูงในการลอยตัวไว้ได้ ถ้าต้องการลดความสูงเพื่อลงจอด ก็
ใช้วิธีปล่อยอากาศร้อนในถุงผ้าออกไป หรือใช้การชักน าให้อากาศเย็นภายนอกเข้าไปในถุงผ้า  

 

 
รูปที่ 2. 1 บอลลูน 

 

  ปัจจุบันสามารถปรับระยะสูงในการลอยตัวได้ โดยการติดตั้งเครื่องเป่าไฟลักษณะ
คล้ายกับเตาแก๊สเป่าลมร้อนเข้าไปในทางปากถุง ท าให้สามารถควบคุมแรงลอยตัวได้โดยง่าย  
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  2. อากาศยานเบากว่าอากาศสามารถบังคับทิศทางได้ เป็นอากาศยานที่มีการพัฒนา
หลังจากบอลลูนเล็กน้อย โครงสร้างล าตัวท าจากโลหะหรือไม้ประกอบข้ึนเป็นรูปทรงที่แน่นอน 
จากนั้นจึงน าผ้าใบหรือวัสดุกันน้ าที่มีน้ าหนักเบามาหุ้มโครงล าตัว โดยมากมักมีรูปร่างคล้ายซิการ์  
ภายในล าตัวบรรจุแก๊สที่เบากว่าอากาศ เช่น ไฮโดรเจน หรือ ฮีเลียม เพื่อให้สามารถลอยตัวได้ และ
ติดตั้งอุปกรณ์บังคับทิศทาง เรียกอากาศยานประเภทนี้ว่า เรือเหาะ (Air Ship) แสดงในรูปที่ 2.2  

 

 
รูปที่ 2. 2 เรือเหาะ 

 

 2.1.2 อากาศยานหนักกว่าอากาศ 

  แบ่งออกเป็น 2 ประเภท คือ อากาศยานหนักกว่าอากาศปีกตรึง และ อากาศยาน
หนักกว่าอากาศปีกหมุน โดยมีรายละเอียดดังต่อไปนี้ 

 

  1. อากาศยานหนักกว่าอากาศปีกตรึง (Fixed Wing) คือ อากาศยานที่รู้จักในช่ือ
เครื่องบิน ประกอบข้ึนมาจากวัสดุที่หนักกว่าอากาศทั้งสิ้น ในสมัยเริ่มแรกใช้วัสดุส่วนใหญ่ท าจากไม้
และเหล็กเป็นโครงร่างแล้วจึงบุล าตัวด้วยผ้าใบ ปัจจุบันมักใช้วัสดุผสมท าจากอัลลอยด์และใย
สังเคราะห์ เพื่อลดน้ าหนักแต่ยังคงความแข็งแรง หรืออาจเพิ่มความแข็งแรงเข้าไปอีกด้วยเทคโนโลยี
ด้านวัสดุศาสตร์ อากาศยานประเภทนี้ต้องมีหน่วยก าลังขับเคลื่อน ผลักดันให้สามารถเคลื่อนที่ไป
ข้างหน้าโดยมีปีกเป็นส่วนประกอบส าคัญที่สร้างแรงยก โดยอาศัยความแตกต่างของความดันเหนือ
และใต้ปีกเครื่องบิน ส่วนของปีกเครื่องบินนี้ออกแบบให้ยึดติดแน่นกับล าตัว จึงได้ช่ือว่าอากาศยาน 
ปีกตรึง ดังแสดงในรูปที่ 2.3 
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รูปที่ 2. 3 เครื่องบิน 

 

  2. อากาศยานหนักกว่าอากาศปีกหมุน (Rotary Wing) คือ อากาศยานที่รู้จักกันใน
ช่ือเฮลิคอปเตอร์ (Helicopter) ดังแสดงในรูปที่ 2.4 ซึ่งมาจากภาษากรีกโบราณสองค า คือ Helix 
แปลว่าการหมุนเป็นเกลียว และ Pteros แปลว่าปีก ผู้คิดค้นเฮลิคอปเตอร์ได้แนวความคิดมาจากการ
สังเกตดูการตกลงของเมล็ดนุ่นที่มีใบเล็กๆ สองใบติดอยู่ โดยที่ใบทั้งสองนี้บิดท ามุมกัน เมล็ดนุ่นนี้จะ
ค่อยๆ ตกลงมาช้าๆ โดยมีลักษณะหมุนเป็นเกลียวรอบตัวเอง จากนั้นจึงได้น าไปสู่ความคิดที่จะท าให้
เกิดแรงยกตัวแทนที่เพียงแต่จะให้ชลอการตกลงมา โดยการติดตั้งเครื่องยนต์ไปขับหรือหมุนปีกจน
สามารถสร้างแรงยกข้ึนมาได้ เฮลิคอปเตอร์ลอยตัวข้ึนได้ด้วยแรงยกที่เกิดจากใบพัดขนาดใหญ่ที่ติดตั้ง
เหนือล าเครื่อง และมีใบพัดหางเพื่อต้านแรงบิดของใบพัดหลักและควบคุมทิศทาง ความสามารถบิน
ข้ึนลงในแนวดิ่งได้จึงไม่จ าเป็นต้องใช้สนามบิน และสามารถปฏิบัติการในทุกๆ พื้นที่ ซึ่งได้พิสูจน์ถึง
บทบาทอันส าคัญมากในช่วงสงครามเวียดนาม นอกจากนั้นยังสามารถร่อนลงพื้นที่ด้วยมุมชันมากได้
เมื่อเครื่องยนต์เกิดขัดข้อง 

 

  3. อากาศยานหนักกว่าอากาศปีกหมุนลูกผสม (Autogyro) เป็นอากาศยานลักษณะ
ผสมระหว่างเครื่องบินและเฮลิคอปเตอร์ ดังแสดงในรูปที่ 2.5 โดยมีปีกติดตั้งในลักษณะหมุนได้
เช่นเดียวกับเฮลิคอปเตอร์ แตกต่างกันตรงที่ปีกที่หมุนได้นี้ไม่ได้หมุนจากเพลาขับของเครื่องยนต์
โดยตรง แต่หมุนเนื่องจากอากาศยานมีความเร็วไปข้างหน้า ซึ่งความเร็วที่ อากาศยานเคลื่อนที่ไป
ข้างหน้าได้มาจากใบพัดและเครื่องยนต์ที่ติดต้ังเช่นเดียวกับอากาศยานปีกตรึง อากาศยานประเภทนี้
จ าเป็นต้องใช้ทางว่ิงข้ึน แต่สั้นกว่าอากาศยานปีกตรึงมาก และสามารถร่อนลงด้วยมุมที่ชันมากใน
ลักษณะเดียวกับเฮลิคอปเตอร์  
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รูปที่ 2. 4 เฮลิคอปเตอร ์

 

 
รูปที่ 2. 5 อากาศยานปีกหมุนลกูผสม 

 

2.2 การเปรียบเทียบข้อดี-ข้อเสีย และการตัดสินใจ 

 ในการศึกษาการออกแบบระบบควบคุมอากาศยาน สิ่งส าคัญอย่างหนึ่งในการวิจัยคือ การ
เลือกรูปแบบอากาศยานให้เหมาะสมกับการวิจัย โดยผู้วิจัยได้น าข้อดี ข้อเสีย ของอากาศยานชนิด
ต่างๆ มาเปรียบเทียบกัน เพื่อหารูปแบบอากาศยานที่เหมาะสมกับข้อจ ากัดในการวิจัย ตัวอย่าง เช่น 
ความสามารถของอากาศยาน พื้นที่ในการวิจัย ราคาวัสดุ การสิ้นเปลืองพลังงาน ความรวดเร็วในการ
ตอบสนอง เป็นต้น ดังแสดงในตารางที่  2.1 (ดี  = 3, ปานกลาง = 2, แย่  = 1)



ตารางที่ 2. 1 ตารางเปรียบเทียบความสามารถด้านต่างๆ ของอากาศยานในปจัจบุัน 

 เครื่องบิน เฮลิคอปเตอร ์ เรือเหาะ 

การสิ้นเปลืองพลงังาน 2 1 3 

น้ าหนักบรรทุก 3 2 1 

ความสามารถในการบินรักษาระดบั 1 3 3 

การตอบสนองการควบคุม 2 3 1 

ความสามารถในการบินข้ึนลงแนวดิ่ง 1 3 3 

การใช้งานในอาคาร 1 3 2 

คะแนนรวม 10 15 13 

 

 จะเห็นได้ว่าเฮลิคอปเตอร์หรืออากาศยานปีกหมุนมีคะแนนรวมความสามารถด้านต่างๆ 
มากกว่าอากาศยานแบบอื่น ดังนั้นงานวิจัยน้ีจึงเลือกอากาศยานปีกหมุนมาใช้ในการวิจัย 

 

2.3 ชนิดของเฮลิคอปเตอร์ 

 2.3.1 เฮลิคอปเตอร์ชนิดหน่ึงใบพัดหลัก (Single Main Rotor Helicopter) 

  เป็นเฮลิคอปเตอร์ชนิดทั่วไป มีใบพัด 1 คู่ สร้างแรงยกและมีใบพัดหางส าหรับ
หักกล้างแรงบิด และควบคุมทิศทางการหมุน ดังแสดงในรูปที่ 2.6 

 

 2.3.2 เฮลิคอปเตอร์ชนิดใบพัดหลักสองคู่แกนร่วม (Coaxial Rotor Helicopter) 

  ลักษณะคล้ายชนิดใบพัดหลักคู่เดียว แต่มีใบพัดหลักสองคู่ ซ้อนในแนวแกนเดียวกัน 
โดยใบพัดทั้งสองคู่จะหมุนสวนทางกัน เพื่อหักล้างแรงบดิ ดังนั้นเฮลิคอปเตอร์ชนิดนี้จึงไม่จ าเป็นต้องมี
ใบพัดหาง ดังแสดงในรูปที่ 2.7 
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รูปที่ 2. 6 เฮลิคอปเตอร์ชนิดหนึง่ใบพัดหลัก 

 

 
รูปที่ 2. 7 เฮลิคอปเตอร์ชนิดใบพัดหลกัสองคู่แกนร่วม 

 

 2.3.3 เฮลิคอปเตอร์ชนิดแกนหลักสองแกน (Tandem rotor Helicopter) 

  เป็นเฮลิคอปเตอร์ที่มีใบพัดสองคู่ วางเรียงกันตามแนวล าตัว ดังแสดงในรูปที่ 2.8 มี
ข้อดีคือ มีช่วงจุดศูนย์ถ่วงที่กว้างมาก ให้แรงยกสูง สามารถบรรทุกของที่มีน้ าหนักมากได้ ข้อเสียคือ 
การเคลื่อนที่ตอบสนองไม่ไวมากนัก และมีขนาดใหญ่ 

 

 2.3.4 เฮลิคอปเตอร์ชนิดใบพัดเด่ียวหลายแกน (Multi-rotor Helicopter) 

  จะมีใบพัดหลายชุดวางตัวในระดับเดียวกัน ดังแสดงในรูปที่  2. 8 ต าแหน่งใบพัด
ข้ึนกับจ านวนแกน เฮลิคอปเตอร์ชนิดนี้สามารถใหแ้รงยกได้สูงสดุ เนื่องจากมีจ านวนใบพัดมาก เหมาะ
กับการท าอากาศยานขนาดเล็ก แต่ควบคุมค่อนข้างยาก 
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รูปที่ 2. 8 เฮลิคอปเตอร์ชนิดแกนหลักสองแกน 

 

 
รูปที่ 2. 9 เฮลิคอปเตอร์ชนิดใบพัดเดี่ยวหลายแกน 

 

 เนื่องจากโครงงานมีวัตถุประสงค์ออกแบบอากาศยานไปติดตั้งอุปกรณ์การภาพและอุปกรณ์
ตรวจวัดใช้ในงานในพื้นที่จ ากัด ดังนั้นอากาศยานจึงควรให้แรงยกสูงและมีขนาดเล็ก จึงตัดสินใจสร้าง
อากาศยานชนิดใบพัดเดี่ยวหลายแกน และเลือกสร้างแบบ 4 แกน เนื่องจากจะได้อากาศยานสมมาตร 
และจ านวนใบพัดไม่มากนัก 
 

2.4 ส่วนประกอบของอากาศยานสี่ใบพัด 

 ลักษณะโครงสร้างของอากาศยานสี่ใบพัดจะประกอบด้วยใบพัดที่หมุนสวนทิศทางกันอย่าง
ละ 1 คู่ โดยการหมุนของชุดโรเตอร์มีลักษณะการหมุน 2 ทิศทาง คือ การหมุนทวนเข็มนาฬิกาและ
การหมุนตามเข็มนาฬิกา ในการติดตั้งชุดโรเตอร์ในแนวแกนเดียวกัน ลักษณะการหมุนต้องมีทิศทาง
เดียวกัน ส่วนในอีกแนวแกนมีลักษณะการหมุนตรงกันข้ามกับแนวแกนแรก ส่วนการติดตั้งชุดใบพัด
ต้องสอดคล้องกับลกัษณะการหมุนดังกลา่วด้วย การติดตั้งชุดโรเตอร์ลักษณะนี้ท าให้เกดิแรงบิดหักลา้ง
กันในสภาวะบินรักษาระดับ โดยแต่ละคู่วางตัวตั้งฉากกัน ดังแสดงในรูปที่ 2.10  
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ลักษณะการวางชุดโรเตอร์ของอากาศยานสี่ใบพัดมี 2 ลักษณะ คือ การวางชุดโรเตอร์แบบ
บวก (+) และ การวางชุดโรเตอร์แบบกากบาท (X) ดังแสดงในรูปที่ 2.10 โดยภาพทางซ้ายเป็นการ
วางชุดโรเตอร์แบบบวก และ ภาพทางขวาเป็นการวางชุดโรเตอร์แบบกากบาท 

 

 
รูปที่ 2. 10 การวางชุดโรเตอร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 โครงสร้างของอากาศยานสีใ่บพัดประกอบด้วย 2 ส่วนหลักๆ คือ อุปกรณ์ทางกล (Mechanic 
Parts) และอุปกรณ์ทางไฟฟ้า(Electronic Parts) 

 

 2.4.1 อุปกรณ์ทางกล 

  1. โครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัด (Quadrotor Frame) คือ อุปกรณ์ที่ท าหน้าที่เป็น
ส่วนหลักในการติดตั้งอุปกรณ์ต่างๆ มาประกอบเข้าด้วยกัน มีขนาดตามความเหมาะสมในการใช้งาน 
คุณสมบัติหลักๆ ที่จ าเป็นอย่างยิ่ง คือ ต้องมีน้ าหนักเบาและแข็งแรง ในปัจจุบันโครงสร้างอากาศยาน
สี่ใบพัดส่วนใหญ่จึงใช้อะลมูิเนียม หรอืคาร์บอนไฟเบอร์เป็นวัสดุหลัก ดังแสดงในรูปที่ 2.11 และ 2.12 

 

 
รูปที่ 2. 11 โครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัดแบบอะลมูิเนียม 
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รูปที่ 2. 12 โครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัดแบบคาร์บอนไฟเบอร ์

 

  2. ใบพัด (Propeller) คือ ส่วนที่ท าหน้าที่สร้างแรงยกให้กับอากาศยานสี่ใบพัด โดย
แรงยกและแรงขับที่เกิดข้ึนข้ึนอยู่กับขนาดของใบพัดและความเร็วรอบการหมุนของใบพัด ดังนั้น
ขนาดและความเร็วรอบของใบพัดควรมีความสัมพันธ์กัน ปัจจุบันใบพัดส่วนใหญ่ท าจากพลาสติก มี
น้ าหนักเบาดังแสดงในรูปที่ 2.13 

 

 
รูปที่ 2. 13 ใบพัดของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 2.4.2 อุปกรณ์ทางไฟฟ้า 

  1. มอเตอร์ (Motor) ท าหน้าที่ขับเคลื่อนใบพัดเพื่อสร้างแรงยกให้กับอากาศยานสี่
ใบพัด แรงยกนั้นเกิดจากชุดโรเตอร์ (Rotor Module) ซึ่งประกอบด้วยใบพัดและมอเตอร์ไฟฟ้า 
มอเตอร์ไฟฟ้าที่น ามาใช้กับอากาศยานสี่ใบพัด ส่วนใหญ่เป็นมอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไม่มีแปรง
ถ่าน (Brushless Direct Current Motor) ดังแสดงในรูปที่ 2.14 
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รูปที่ 2. 14 มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไม่มีแปรงถ่าน 

 

  2. อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์  (Electronic Speed 
Controllers) ท าหน้าที่ควบคุมกระแสไฟฟ้าที่จ่ายให้กับมอเตอร์ เนื่องจากมอเตอร์ที่น ามาใช้งานเป็น
แบบมอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไม่มีแปรงถ่าน 3 เฟส อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์
อิเล็กทรอนิกส์ส่วนใหญ่ จึงจ่ายกระแสไฟฟ้าแบบ 3 เฟส ซึ่งรับพลังงานจากแบตเตอร์รี่ และรับ
สัญญาณควบคุมแบบสัญญาณพัลส์วิดมอดูเลชัน (Pulse Width Modulation, PWM) จากส่วน
ควบคุมการบิน ดังแสดงในรูปที่ 2.15 

 

 
รูปที่ 2. 15 อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบิดเล็กทรอนิกส์ 

 

  3. ระบบควบคุมการบิน (Flight Controller System) ท าหน้าที่ควบคุมการท างาน
ของระบบทั้งหมดของอากาศยานสี่ใบพัด เพื่อควบคุมอากาศยานให้รักษาเสถียรภาพทาง การบินให้
อยู่ในสภาวะสมดุล ส่วนใหญ่มีลักษณะพิเศษ คือ ใช้หน่วยประมวลผลที่มีขนาดเล็ก มีน้ าหนักเบา 
ตัวอย่างเช่น ระบบควบคุมการบินของบริษัท Multiwii ดังแสดงในรูปที่ 2.16 มีส่วนประกอบหลัก 
ได้แก่ ระบบประมวลผลหลักคือ ไมโครคอนโทลเลอร์ของบริษัทแอทเมล (Atmel) และส่วนของ
อุปกรณ์ตรวจรู้ ส่วนใหญ่ท าการติดตั้งอุปกรณ์ตรวจรู้ชนิดต่างๆ เพื่อใช้ในการรายงานลั กษณะการ
เคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัด ตัวอย่างเช่น อุปกรณ์วัดความเร็วเชิงมุม (Gyroscope) อุปกรณ์วัด
ความเร่ง (Accelerometer) อุปกรณ์วัดความเข้มข้นของสนามแม่เหล็ก (Magnetometer) อุปกรณ์
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วัดระยะห่าง (Sonar) อุปกรณ์วัดระดับความสูง (Barometer) อุปกรณ์วัดต าแหน่งบนพื้นผิวโลก 
(Global positioning system, GPS) เป็นต้น 

 

 
รูปที่ 2. 16 ระบบควบคุมการบินของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

  4. แบตเตอรี่ (Battery) ท าหน้าที่จ่ายพลังงานให้กับอุปกรณ์ไฟฟ้าบนอากาศยานสี่
ใบพัด แบตเตอร์รี่ที่ได้รับความนิยมคือ Lithium-ion Polymer (Li-Po) เนื่องจากมีน้ าหนักเบาและมี
ประสิทธิภาพในการจ่ายกระแสไฟฟ้าสูง มีหลายขนาดในการเลือกใช้งาน ดังแสดงในรูปที่ 2.17 

 

 
รูปที่ 2. 17 แบตเตอร์รี่ Lithium-ion Polymer (Li-Po) 

 

2.5 การเคลื่อนท่ีของอากาศยานสี่ใบพัด 

 การเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัดเกิดจากการเปลี่ยนแปลงแรงยกที่ถูกสร้างข้ึนจากชุดโร
เตอร์ทั้งหมดของอากาศยานสี่ใบพัด การควบคุมท่าทางการบินและการเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่
ใบพัด มีลักษณะคล้ายกับอากาศยานทั่วไป ตัวอย่างเช่น การเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน x, y, z 
และการเคลื่อนที่แบบหมุนรอบแกน x, y, z ท่าทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัดจะบอกเป็นการ
หมุนรอบแกนทั้ง 3 แกน คือ การหมุนรอบแกน x เรียกว่า โรล (Roll) การหมุนรอบแกน y เรียกว่า 
พิตซ์ (Pitch) การหมุนรอบแกน z เรียกว่า ยอว์ (Yaw) ตามล าดับ ดังแสดงในรูปที่ 2.18 ถึงรูปที่ 2.21 
โดยมีสัญลักษณ์ประกอบการอธิบาย คือ ลูกศรช้ีข้ึน แทน แรงยกที่สร้างจากชุดโรเตอร์ ลูกศรหมุน 
แทน ความเร็วเชิงมุมของชุดโรเตอร์ 
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  1. การเคลื่อนที่ข้ึนลงทางดิ่ง เกิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุดมีแรงยกเท่าๆ 
กัน เมื่อเพิ่มความเร็วในการหมุนของโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด มีผลให้เกิดสภาวะบินไต่ระดับ (Climb Up) 
และเมื่อลดความเร็วของโรเตอรท์ั้ง 4 ชุด มีผลให้เกิดสภาวะบินลดระดับ (Climb Down) และเมื่อแรง
ยกที่สร้างข้ีนจากโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด เท่ากับน้ าหนักของอากาศยาน จะท าให้เกิดการบินรักษาระดับ 
(Hovering) ดังแสดงในรูปที่ 2.18 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 2. 18 การเคลื่อนที่ข้ึนลงทางดิ่ง (ก) การเคลื่อนที่ข้ึน และ (ข) การเคลื่อนที่ลง 

 

  2. การเคลื่อนที่หมุนรอบแกน x เกิดจากผลรวมของแรงยกโรเตอร์คู่ที่ 1, 2 และ   
โรเตอร์คู่ที่ 3, 4 มีความแตกต่างกัน ส่งผลให้เกิดการเคลื่อนที่แบบโรล์ (Roll) เมื่อแรงยกของโรเตอร์ 
คู่ที่ 1, 2 มีค่ามากกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 3, 4 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน x ในทิศทาง
ทวนเข็มนาฬิกาและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน y ในทางตรงข้ามเมื่อแรงยกของโรเตอร์คู่ที่  
1, 2 มีค่าน้อยกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 3, 4 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน x ในทิศทางตาม
เข็มและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน y ในทิศทางตรงกันข้ามกับการหมุนทวนเข็มนาฬิกา     
ดังแสดงในรูปที่ 2.19 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 2. 19 การเคลื่อนทีห่มุนรอบแกน x (ก) การหมุนทวนเข็ม และ (ข) การหมุนตามเข็ม 
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  3. การเคลื่อนที่หมุนรอบแกน y เกิดจากผลรวมของแรงยกโรเตอร์คู่ที่ 1, 2 และ   
โรเตอร์คู่ที่ 3, 4 มีความแตกต่างกัน ส่งผลให้เกิดการเคลื่อนที่แบบพิตซ์ (Pitch) เมื่อแรงยกของโร
เตอร์คู่ที่ 1, 2 มีค่ามากกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 3, 4 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน y ใน
ทิศทางทวนเข็มนาฬิกาและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน x ในทางตรงข้ามเมื่อแรงยกของโร
เตอร์คู่ที่  1, 2 มีค่าน้อยกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 3, 4 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน y ใน
ทิศทางตามเข็มและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน x ในทิศทางตรงกันข้ามกับการหมุนทวนเข็ม
นาฬิกา ดังแสดงในรูปที่ 2.20 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 2. 20 การหมุนรอบแกน y (ก) การหมุนทวนเข็ม และ (ข) การหมุนตามเข็ม 

 

  4. การเคลื่อนที่หมุนรอบแกน z เกิดจากผลรวมของแรงยกโรเตอร์คู่ที่ 1, 4 และ   
โรเตอร์คู่ที่ 2, 3 มีความแตกต่างกัน ส่งผลให้เกิดการเคลื่อนที่แบบยอว์ (Yaw) เมื่อแรงยกของโรเตอร์
คู่ที่ 1, 4 มีค่ามากกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 2, 3 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน z ในทิศทาง
ทวนเข็มนาฬิกาและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน z ในทางตรงข้ามเมื่อแรงยกของโรเตอร์คู่ที่  
1, 4 มีค่าน้อยกว่าแรงยกของโรเตอร์คู่ที่ 2, 3 อากาศยานจะเคลื่อนที่หมุนรอบแกน z ในทิศทางตาม
เข็มและมีการเคลื่อนที่เชิงเส้นตามแนวแกน z คล้ายการหมุนทวนเข็มนาฬิกา ดังแสดงในรูปที่ 2.21 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 2. 21 การเคลื่อนทีห่มุนรอบแกน z (ก) การหมุนทวนเข็ม และ (ข) การหมุนตามเข็ม 

 



บทที่ 3 
ทฤษฎีที่เกี่ยวข้อง 

 

 สิ่งส าคัญอย่างยิ่งก่อนการออกแบบระบบควบคุมอากาศยานสี่ใบพัด คือ การศึกษาพฤติกรรม
การเคลื่อนที่ของระบบ ในทางวิศวกรรมพฤติกรรมการเคลื่อนที่ของระบบมีความสัมพันธ์กับการสร้าง
รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ (Dynamic Model) ซึ่งเป็นส่วนที่ส าคัญในการวิเคราะห์และสังเกต
พฤติกรรมของระบบ โดยเฉพาะอย่างยิ่งการศึกษาหุ่นยนต์ที่เกี่ยวข้องกับการบินซึ่งมีความอันตรายสูง
หากเกิดอุบัติเหตุจากที่สูง ดังนั้นการจ าลองระบบและเลือกระบบควบคุมที่เหมาะสมก่อนท าการ
ทดลองจริงจึงเป็นสิ่งที่ส าคัญอย่างยิ่ง รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของระบบส่วนใหญ่อยู่ในรูปสมการเชิง
อนุพันธ์ ในการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร ์ได้น าหลักการของลากรานจ์-ออยเลอร์มาใช้ ในบทนี้จึงจะ
กล่าวถึงทฤษฎีที่เกี่ยวข้องในการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

3.1 กรอบอ้างอิงของอากาศยานสี่ใบพัด 

 การหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด จ าเป็นต้องท าการระบุกรอบอ้างอิง
ให้กับระบบ เพื่อใช้กรอบเหล่าน้ันพิจาณาความสัมพันธ์ในการเคลื่อนที่ กรอบที่ใช้ในการระบุต าแหน่ง
การเคลื่อนที่มี 2 กรอบคือ กรอบอ้างอิงเฉ่ือย (Inertial Frame Or Reference Frame) แทนด้วย
สัญลักษณ์ { }I โดยประกอบด้วย 3 แกนหลัก ได้แก่ แกน x แทนด้วยสัญลักษณ์ 

Ix แกน y แทนด้วย
สัญลักษณ์ 

Iy แกน z  แทนด้วยสัญลักษณ์ 
Iz  มีจุดอ้างอิงอยู่ที่ต าแหน่งพื้นผิวโลก โดยสมมุติว่า 

พื้นผิวโลกมีลักษณะแบน การเรียงตัว (Orientation) ของกรอบอ้างอิงเฉ่ือยนี้ถูกยึดให้อยู่กับที่ และ 
ส่วนกรอบอ้างอิงอีกแบบ คือ กรอบล าตัวอากาศยาน (Body Frame) แทนด้วยสัญลักษณ์ { }B โดย
ประกอบด้วย 3 แกนหลักคือ แกน x แทนด้วยสัญลักษณ์ 

Bx  แกน y แทนด้วยสัญลักษณ์ 
By  แกน 

z แทนด้วยสัญลักษณ์ 
Bz  การเคลื่อนที่จะถูกอ้างอิงกับเฟรมล าตัวอากาศยาน โดยที่จุดเริ่มต้นอยู่ที่

ต าแหน่งจุดศูนย์ถ่วง แกน x มีทิศช้ีไปทางด้านหน้าของอากาศยาน แกน z มีทิศช้ีลงตามทิศทาง
อุปกรณ์วัดมุมการหมุนที่น ามาติดตั้ง แกน y มีทิศตามกฏมือขวา แกนทั้ง 3 นี้ เคลื่อนที่ไปพร้อมกับ
การเคลื่อนที่ของอากาศยาน โดยพฤติกรรมการเคลื่อนที่ของอากาศยานจะอธิบายอ้างอิงกับกรอบ
อ้างอิงเฉ่ือยเสมอดังแสดงในรูปที่ 3.1 
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รูปที่ 3. 1 กรอบอ้างองิและแรงยกที่กระท าของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 ก าหนดให ้

   I  คือ กรอบอ้างองิเฉ่ือย  , ,I I Ix y z  

   B  คือ กรอบอ้างองิเฉ่ือย  , ,B B Bx y z  

  , ,    คือ คือ มุมที่ใช้ในการอธิบายการเรียงตัวของอากาศยาน 

  , ,x y z  คือ ต าแหน่งเชิงเส้นตามแนวแกน x, y, z ของอากาศยาน 

    3T
x y z R    คือ ต าแหน่งเชิงเส้นของอากาศยานเทียบกับกรอบ 

  อ้างอิงเฉ่ือย 

    3
T

SO      คือ การเรียงตัวของอากาศยานเทียบกบักรอบ 
  อ้างอิงเฉ่ือย 

  mi  คือ แรงบิดจากโรเตอร์ทัง้ 4 ชุด  1,2,3,4i   

  
iT  คือ แรงผลกัของโรเตอร์แต่ละชุด  1,2,3,4i   

  
i  คือ ความเร็วเชิงมุมของโรเตอร์แตล่ะชุด  1,2,3,4i   
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3.2 เมทริกซ์อธิบายการเรียงตัวของอากาศยานสี่ใบพัด 

 การอธิบายการเรียงตัวของอากาศยานมีหลายวิธี แต่ในงานวิจัยนี้ได้น าหลักการหมุนแบบ 
Euler’s Angles ชนิด ZYX มาใช้ในการอธิบาย แทนมุมทั้ง 3 ด้วยสัญลักษณ์ คือ , ,    (ยอว์, 
พิตซ์, โรล์) เริ่มต้นอากาศยานถูกหมุนรอบแกน IZ  เป็นมุม   ผลคือ แกนทั้ง 3 จะวางตัวใน
แนวแกน 1 1 1, ,X Y Z  ต่อจากนั้นหมุนรอบแกน 1Y  เป็นมุม   ผลคือ แกนทั้ง 3 จะวางตัวในแนวแกน 

2 2 2, ,X Y Z  สุดท้ายหมุนรอบแกน 2X  เป็นมุม   ผลคือ แกนทั้ ง  3 จะวางตัวในแนวแกน 

3 3 3, ,X Y Z  เป็นการหมุนแกนล าตัวเป็นครั้งสุดท้าย ดังแสดงในรูปที่ 3.2 

 

 
รูปที่ 3. 2 แสดงการหมุน Euler’s Angles เป็นมุม , ,    ตามแนวแกน z, y, x ตามล าดับ 

 
ในการหมุนรอบแกน  z ( ) ได้ผลลัพธ์คือ 
 

   
cos sin 0

( ) sin cos 0

0 0 1

R

 

  

 
 


 
  

 (3.1) 

 

 ในการหมุนรอบแกน  y ( ) ได้ผลลัพธ์คือ 
 

   
cos 0 sin

( ) 0 1 0

sin 0 cos

R

 



 

 
 


 
  

 (3.2) 
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 ในการหมุนรอบแกน  x ( ) ได้ผลลัพธ์คือ 
 

   
1 0 0

( ) 0 cos sin

0 sin cos

R   

 

 
 

 
 
  

 (3.3) 

 

 การรวมผลลัพธ์ที่เกิดจากการหมุนทั้ง 3 ครั้ง ได้ผลลัพธ์คือ 
 

   ( ) ( ) ( )B

IR R R R    (3.4) 
 

 
1 0 0 cos 0 sin cos sin 0

( ) 0 cos sin 0 1 0 sin cos 0

0 sin cos sin 0 cos 0 0 1

B

IR R

   

    

   

      
     

  
     
          

 

      (3.5) 
 

cos cos sin cos sin

sin cos cos sin sin cos cos sin sin sin cos sin

sin sin cos sin cos cos sin sin sin cos cos cos

B

IR

    

           

           

 
 

   
 
    

 

      (3.6) 
 

 ก าหนดให้ 

   ( )R  , ( )R  , ( )R   คือ เป็นเมตริกซ์การหมุนในแต่ละแกนของแกนอากาศยาน
  เทียบกับแกนอ้างอิงเฉ่ือย 

  B

IR  คือ เมทริกซ์การหมุน อธิบายการหมุนของแกนอ้างอิงเฉ่ือย สู่ แกนล าตัว 
  อากาศยาน  

 

 เนื่องจากเมทริกซ์การหมุนดังกล่าว มีคุณสมบัติเมทริกซ์ตั้งฉาก (Orthogonal 
Matrix) การพิจารณาการเรียงตัวของอากาศยาน จึงน าประโยชน์ของเมทริกซ์การหมุนมาใช้ในการ
พิจารณา ดังสมการที่ 3.7 

 
   1[ ] [ ]I B B T

B I IR R R   (3.7) 
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 ในการค านวณจะเขียนระบบสมการเทียบกับแกนอ้างอิงเฉ่ือย จึงต้องแปลงสมการที่
กระท ากับแกนล าตัวอากาศยานให้อยู่ในรูปพิกัดแกนอ้างอิงเฉ่ือย ด้วยเมตริกซ์การหมุน(Rotation 
Matrix) เมทริกซ์การหมุนจากเฟรมล าตัวอากาศยาน สู่ เฟรมอ้างอิงเฉ่ือย คือ 

 
cos cos sin cos cos sin sin sin sin cos sin cos

sin cos cos cos sin sin sin cos sin sin sin cos

sin cos sin cos cos

I

BR

           

           

    

   
 

   
 
  

 

      (3.8) 
 

3.3 เมทริกซ์เปลี่ยนรูปของความเร็วเชิงมุม 

 การเปลี่ยนแปลงความเร็วเชิงมุมเมื่อเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือยนั้นเป็นลักษณะที่ไม่ต่อเนื่อง 
แตกต่างกับการเปลี่ยนแปลงความเรว็เชิงมุมของกรอบล าตัวอากาศยานซึ่งมีลักษณะต่อเนื่อง ดังนั้นใน
การพิจารณาความเร็วเชิงมุมของกรอบล าตัวอากาศยานมาเปรียบเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือย จึงน า
เมทริกซ์เปลี่ยนรูป (Transformation Matrix) มาใช้ในการอ้างอิง[8] ท าการแยกการหมุนออกเป็น 3 
ลักษณะ แสดงดังรูปที่ 3.3 โดยเป็นการหมุนเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือย แสดงดังสมการที่ 3.9 

 

 
รูปที่ 3. 3 แสดงการหมุนของกรอบล าตัวอากาศยานกับกรอบอ้างองิเฉ่ือย 

 
   B Byaw Bpitch Brollv v v v    (3.9) 
 

   
0 0

( ) ( ) ( ) 0 ( ) ( ) ( ) 0

0 0

Bv R R R R R R



      



    
    

       
         

 (3.10) 
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1 0

0

0

B n

p s

v q W c c s

r s c c

 

    

   

    
    

       
         

 (3.11) 

 

 ก าหนดให ้

  
Bv  คือ ความเร็วเชิงมุมของอากาศยาน 

T
p q r  

  , ,Broll Bpitch Byawv v v  คือ ความเร็วเชิงมุมของอากาศยานทั้ง 3 แกน 

  
nW  คือ เมทริกซ์เปลี่ยนรูปของความเร็วเชิงมุมของกรอบล าตัวอากาศยานเทียบกบั

  กรอบอ้างองิเฉ่ือย 

    คือ ความเร็วเชิงมุมของมุมออยเลอรเ์ทียบกับกรอบอ้างองิเฉ่ือย 

 

 เมื่อท าการพิจารณาในเงื่อนไขในขณะที่อากาศยานมีการบินรักษาระดับ ส่งผลให้มุม
ในการหมุนมีขนาดเล็กมาก การหมุนของอากาศยานเมื่อเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือยและการหมุนของ
อากาศยานเมื่อเทียบกับกรอบล าตัวอากาศยานมีขนาดเท่ากัน ดังแสดงในสมการที่ 3.12 

 

   
1 0 0

0 1 0

0 0 1

B

p

v q

r







    
    

      
         

 (3.12) 

 

3.4 รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

 ในส่วนนี้จะกล่าวถึงการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ เพื่ออธิบายลักษณะการเคลื่อนที่ของ
ระบบในรูปแบบสมการคณิตศาสตร์ โดยใช้หลักการลากรานจ-์ออยเลอร์ รูปแบบจ าลองที่ได้มานั้น จะ
ช่วยให้การวิเคราะห์ระบบและสังเกตพฤติกรรมของระบบได้สะดวก โดยสมมุติเงื่อนไขเพื่อลดความ
ซับซ้อนในการค านวณ โดยมีดังต่อไปนี ้[8] 

  1. โครงสร้างของอากาศยานสี่ใบพัดเป็นโครงสร้างที่แข็ง (Supposed Rigid) 

  2. โครงสร้างมีลักษณะสมมาตรทุกทิศทาง 

  3. จุดศูนย์ถ่วง (Center of gravity) และจุดเริ่มต้นของเฟรมล าตัวอากาศยาน  
  (Body Frame) อยู่ต าแหน่งเดียวกัน 

  4. ใบพัดทั้ง 4 ใบ สมมุติว่าเป็นวัตถุที่แข็ง (Supposed Rigid) 

  5. แรงยกและแรงต้านอากาศแปรผันตรงกับความเร็วเชิงมุมของใบพัดยกก าลังสอง 
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 งานวิจัยนี้ท าการศึกษาการรักษาเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัดเพียงอย่าง
เดียว ดังนั้นรูปแบบจ าลองพลศาสตร์จงึพิจารณาเฉพาะในส่วนการเปลี่ยนแปลงการหมุนหรือการเรียง
ตัว (orientation) ข้ันตอนการค านวณทั้งหมดในการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่
ใบพัดได้กล่าวไว้ในภาคผนวก ก การค านวณด้วยวิธีนี้จะอธิบายในรูปของพลังงานจน์ (Kinematic 
Energy) และ พลังงานศักย์ (Potential Energy) ดังนั้นในการค านวณหารูปแบบจ าลองพลศาตร์ จึง
ต้องหาพลังงานจลน์และพลังงานศักย์ในการเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัดก่อน มีข้ันตอนหลักๆ 
ดังต่อไปนี ้

 

 1. การหาจลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

  ในการอธิบายต าแหน่งใดๆ ของล าตัวอากาศยานสี่ใบพัดเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือย
เราสามารถอธิบายในรูปของสมการ แสดงดังสมการที่ 3.13 
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 (3.13) 

 

 ก าหนดให ้

  c

 

คือ มุม cos  และ s  คือ มุม sin  
  , ,x y zr r r

 

คือ ต าแหน่งใดๆ ของล าตัวอากาศยานเทียบกับกรอบอ้างองิเฉ่ือย 

  , y,zx

 

คือ เวคเตอร์หนึ่งหน่วย แทนทิศทางตามแนวแกน , y,zx  

 

  จากนั้นน าสมการที่ 3.13 ไปหาอนุพันธ์เทียบกับเวลา เพื่อหาความเร็วในการ
เคลื่อนที่ของระบบ โดยขนาดของความเร็วการเคลื่อนที่ของระบบยกก าลังสอง แสดงดังสมการที่ 
3.14 

 
   2 2 2 2

X Y Z       (3.14) 
 

 2. สมการพลังงานการเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัด 

  ในการค านวณหารูปแบบจ าลองพลศาตร์ โดยใช้หลักการของลากรานจ์-ออยเลอร์ 
ต้องค านวณหาพลังงานจลน์และพลังงานศักย์ในการเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัดก่อน จากสมการ
ที่ 3.10 จัดสมการให้อยู่ในรูปสมการพลังงานจลน์ของระบบ โดยมีสมมุติฐานคือ เมทริกซ์โมเมนความ
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เฉ่ือยมีลักษณะทแยงมุม ดูข้อมูลที่ ภาคผนวก ก ดังนั้นสมการพลังงานจลน์ของระบบ จึงแสดงดัง
สมการที่ 3.15 
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 (3.15) 

 

  และมีสมการพลังงานศักย์ของระบบ แสดงดังสมการที่ 3.16 

 
          V xdm x gs ydm y gs c zdm z c c           (3.16) 
 

 3. รูปแบบทั่วไปของสมการการเคลือ่นที่ของหลักการลากรานจ์-ออยเลอร ์

  หาลากรานจ์เจียน (Lagranian) และจัดรูปสมการเพือ่ใช้หารูปแบบทั่วไปของสมการ
การเคลื่อนที่ แสดงดังสมการที่ 3.17 

 

   , i

i i

d L L
L K V

dt q q

  
     

  
 (3.17) 

 

 ก าหนดให ้

  
iq

 

คือ พิสัยทั่วไป (Generalized Coordinates) [ , , , , , ]Tx y z    

  
i

 

คือ แรงหรือแรงบิดที่กระท าทั่วไป (Generalized Force or Torque) 
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  ดังนั้นสมการการเคลื่อนที่การหมุนรอบแกนทั้ง 3 แกน แสดงดังสมการที่ 3.18 
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 ก าหนดให ้

  , ,xx yy zzI I I

 

คือ โมเมนความเฉ่ือยตามแนวแกน , ,x y z  

  แรงบิดที่กระท ากับอากาศยานสี่ใบพัด พิจารณาเฉพาะแรงบิดที่เกิดข้ึนจากเกิดจาก
แรงยกที่ไม่เท่ากันของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ แสดงดังรูปที่ 3.1 แรงบิดที่เกิดข้ึนทั้ง 3 แกน แสดงดังสมการ
ที่ 3.19 
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 (3.19) 

 

 ก าหนดให ้

  
x

 

คือ แรงบิดที่เกิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์ตามแนวแกน x 

  
y

 

คือ แรงบิดที่เกิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์ตามแนวแกน y 

  
z

 

คือ แรงบิดที่เกิดจากแรงต้านอากาศของชุดโรเตอร์ตามแนวแกน z 

 

  แรงบิดตามแนวแกน x และแนวแกน y จากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุน
ชุดโรเตอร์ แสดงดังสมการที่ 3.20 
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 (3.20) 

 ก าหนดให ้

  
x 

 

คือ แรงบิดที่เกิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของชุดโรเตอร์ตามแนวแกน x 

  
y 

 

คือ แรงบิดที่เกิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของชุดโรเตอร์ตามแนวแกน y 

  
rJ

 

คือ โมเมนต์ของความเฉ่ือยของโรเตอร์ 

 

 4. รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด 

  รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด ประกอบด้วยการหมุนของมุมโรล 
มุมพิตซ์ และมุมยอว์ แรงบิดที่เกิดจากแรงยก แรงบดิที่มาจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุน
ล าตัวอากาศยานและการหมุนของชุดโรเตอร์ ดังแสดงในสมการที่ 3.21 
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 (3.21) 

 

3.5 แรงบิดท่ีกระท ากับล าตัวอากาศยานสี่ใบพัด 

 ในหัวข้อนี้ได้เพิ่มเติมรายละเอียดเกี่ยวกับแรงบิดที่กระท ากับอากาศยานสี่ใบพัด โดยอ้างอิง
จากงานวิจัยของ Gary Fay ระหว่างการด าเนินานวิจัยโปรเจค Mesicoptor เพื่อเป็นประโยชน์ใน
การศึกษาเกี่ยวกับอากาศยานสี่ใบพัดต่อไป 

 

 1. แรงบิดเนือ่งจากแรงผลักของโรเตอร ์

  สมการแรงยกทีส่ร้างจากโรเตอร ์[3, 9]  แสดงดังสมการที่ 3.22 
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 29 

 ก าหนดให ้

  
iT

 

คือ แรงยกจากโรเตอร ์

  b

 

คือ สัมประสิทธ์ิแรงขับ (Thrust Coefficient) 

  

 

คือ ความหนาแน่นของอากาศ (Density of Air) 

  r

 

คือ รัศมีของใบพัด (Propeller radius) 

  A

 

คือ พื้นที่ด้านหน้าสัมผัสของใบพัด (Reference Area) 

  

 

คือ ความเร็วเชิงมุมของใบพัด (Propeller Angular Velocity) 

 

  แรงบิดที่กระท ากับอากาศยานสี่ใบพัด พิจารณาเฉพาะแรงบิดที่เกิดข้ึนจากเกิดจาก
แรงยกที่ไม่เท่ากันของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ แสดงดังรูปที่ 3.1 แรงบิดที่เกิดข้ึนทั้ง 3 แกน แสดงดังสมการ
ที่ 3.23 
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 (3.23) 

 

 2. แรงบิดเนือ่งจากแรงต้านอากาศในการหมุนของโรเตอร ์

  สมการแรงบิดที่เกิดจากแรงต้านอากาศในการหมุนของโรเตอร์ [3, 9] แสดงดัง
สมการที่ 3.24 
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 ก าหนดให ้

  
M

 

คือ แรงบิดเนื่องจากแรงต้านของโรเตอร์แต่ละชุด 

  
DC

 

คือ สัมประสิทธ์ิแรงต้านอากาศ (Drag Coefficient) 
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  แรงบิดเนื่องจากแรงต้านอากาศในการหมุนของโรเตอร์เกิดข้ึนใน
แนวแกน z ซึ่งเกิดจากความไม่สมดุลของแรงบดิในการหมุนของโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด เพื่อเอาชนะแรงต้าน
อากาศแสดงดังสมการที่ 3.25 

 
   2 3 1 4( )z m m m m         (3.25) 
 

 ก าหนดให ้

  
mi

 

คือ แรงบิดเนื่องจากแรงต้านของชุดโรเตอร์แต่ละชุด 1,2,3,4i    

 

 3. แรงบิดเนื่องจากผลของไจโรสโคปิคของชุดโรเตอร์ 

  สมการแรงบิดเนื่องจากผลของไจโรสโคปิค (Gyroscopic Effect) ของชุดโรเตอร์[9] 
เกิดข้ึนขณะที่ชุดโรเตอร์หมุนและล าตัวอากาศยานมีการเคลื่อนที่ ล าตัวอากาศยานจะพบกับแรงบิด
ที่มาจากไจโรสโรปิคที่เกิดจากชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด แสดงดังสมการที่ 3.26 
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 (3.26) 

 

 4. แรงบิดจากการเปลี่ยนความเร็วเชิงมมุโรเตอร์ 

  ในขณะที่มีการเปลี่ยนแปลงความเร็วเชิงมมุของโรเตอร[์9] จะท าให้เกิดแรงบิดที่มี
ผลต่อล าตัวอากาศยาน แสดงดังสมการที ่3.27 
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 ก าหนดให ้

  
ar

 

คือ แรงบิดจากการเปลี่ยนความเร็วเชิงมุมของโรเตอร์ 

  
i

 

คือ ความเร็วเชิงมุมของชุดโรเตอร์แต่ละชุด 

 



 31 

  ดังนั้นรูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด โดยรวมแรงบิดทั้งหมดที่
กระท ากับล าตัวอากาศยาน แสดงดังสมการที่ 3.28 
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3.5 รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของมอเตอร ์

 ชุดโรเตอร์ คือ ชุดสร้างแรงยกให้กับอากาศยานสี่ใบพัดประกอบด้วยมอเตอร์และใบพัดโดยที่
รูปแบบของมอเตอร์กระแสตรง แบ่งออกเป็น 2 ส่วนคือ ส่วนไฟฟ้า (Electrical Part) และส่วน
เครื่องกล (Mechanical Part) สามารถเขียนสมการได้ดังนี้ 
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 จากสมการที่ 3.29 เขียนฟังก์ชันถ่ายโอน (Transfer Function) ได้ดังสมการที่ 3.30 และ
แสดงเป็นบล็อกไดอะแกรม(Block Diagram) ดังแสดงในรูปที่ 3.4 
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 ก าหนดให ้

  V

 

คือ แรงดันไฟฟ้า 

  R

 

คือ ความต้านทาน 

  L

 

คือ ความเหนี่ยวน าไฟฟ้า 

  ai

 

คือ กระแสไฟฟ้า 
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  ,m 

 

คือ ความเร็วเชิงมุมของมอเตอร์ 

  
eK

 

คือ แรงดันไฟฟ้าคงตัว (back e.m.f constant) 

  
iK

 

คือ คือ ค่าคงตัวแรงบิด (torque constant) 

 

 
รูปที่ 3. 4  บลอ็กไดอะแกรมมอเตอร์กระแสตรง 

 

 ก าหนดให้มอเตอร์มีขนาดเล็กและมีความเหนี่ยวน าไฟฟ้าน้อยกว่าความต้านทานมาก 

( L R ) สามารถเขียนเป็นรูปแบบสมการและแสดงบลอ็กไดอะแกรม (Block Diagram) ดังแสดงใน
รูปที่ 3.5 
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  (3.31) 

 

   ( )
r V
s K V   (3.32) 

 

 ก าหนดให ้

  
r

 

คือ ความเร็วเชิงมุมที่ต้องการ 

  
VK

 

คือ ค่าคงที่ 
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รูปที่ 3. 5 บล็อกไดอะแกรมมอเตอร์เมื่อ L R  

 

3.6 การประมาณระบบเป็นเส้นตรง (Linearization of Dynamic System) 

 1. การจ าลองการเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัดแบบระบบเปิด 

  ในการจ าลองการเคลื่อนที่ของอากาศยานได้น าสมการที่ 3.21 มาจ าลองระบบด้วย
โปรแกรมคอมพิวเตอร์ โปรแกรมดังกล่าวคือ Simulink ท าการก าหนดค่าเริ่มต้นให้กับระบบ โดยให้
ความเร็วเชิงมุมของอากาศยานรอบแกน x มีค่าเท่ากับ.0.01 /rad s  และใช้ค่าพารามิเตอร์ในการ
จ าลองระบบ ดังแสดงในภาคผนวก ข แสดงรูปแบบ Simulink Model ดังรูปที่ 3.6 และผลการ
จ าลองระบบ แสดงดังรูปที่ 3.7 และ 3.8 ภาพทางซ้ายแสดงความเร็วเชิงมุมเทียบกับเวลา ภาพทาง
ขวามือแสดงมุมการหมุนเทียบกับเวลา 

 

 
รูปที่ 3. 6 รูปแบบ Simulink Model ของการจ าลองการเคลื่อนของอากาศยานสี่ใบพัดระบบเปิด 
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รูปที่ 3. 7 ผลการจ าลองการเคลือ่นของอากาศยานสี่ใบพัดระบบเปิด 

 

  จากผลการจ าลองระบบพบว่าระบบของการอากาศสี่ใบพัดเป็นระบบที่ไม่เสถียร 
โดยลักษณะของมุมการหมุนรอบแกนทั้ง 3 มีทิศทางลู่ออก ดังนั้นในการควบคุมอากาศยานสี่ใบพัดจึง
จ าเป็นต้องมีระบบควบคุมเสถียรภาพในการบินเสมอ 

 

 2. วิธีการประมาณระบบเป็นเส้นตรง 

  ในงานวิจัยน้ีมีจุดมุ่งหมายในการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของ
อากาศยานสี่ใบพัด โดยเลือกระบบควบคุมแบบปริภูมิสเตตซึ่งเป็นการควบคุมแบบสมัยใหม่และเป็น
ระบบควบคุมแบบเชิงเส้น ดังนั้นการน าสมการการเคลื่อนที่มาใช้ในการออกแบบระบบควบคุม ต้อง
ด าเนินการประมาณชุดสมการเปน็สมการเชิงเสน้ ในที่นี้ได้น าวิธีการจ าลองการเคลื่อนที่ของระบบด้วย
โปรแกรมคอมพิวเตอร์ ท าการลดรูปโดยการจัดกลุ่มตัวแปรในชุดสมการ แสดงดังรูปที่ 3.8 โดยมี
แนวคิดคือ กลุ่มตัวแปรใดมีค่าน้อย แสดงว่าตัวแปรดังกล่าวจะมีผลกระทบต่อระบบน้อยมากเช่นกัน 
จึงสามารถละได้ จากสมการที่ 3.21 พิจารณาแบ่งกลุ่มตัวแปรออกเป็น 3 กลุ่ม คือ 

  1. กลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนล าตัว 

  อากาศยาน (กรอบสี่เหลี่ยมสีน้ าเงิน) 

  2. กลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนของชุด 

  โรเตอร์ (กรอบสี่เหลี่ยมสีเขียว) 

  3. กลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากแรงยกและแรงต้านอากาศของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ 
  (กรอบสี่เหลี่ยมสีเหลือง) 
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รูปที่ 3. 8 การจัดกลุม่ตัวแปรในการประมาณสมการเป็นเชิงเส้น 

 

  จากนั้นท าการจ าลองระบบด้วยโปรแกรม Matlab ควบคุมระบบด้วยวิธีควบคุม
แบบป้อนกลับ ในข้ันตอนการประมาณระบบเป็นเส้นตรงนี้ ใช้ระบบควบคุมแบบคลาสสิค ในการ
ควบคุม โดยควบคุมให้สถานะของระบบลู่เข้าสู่ศูนย์ และได้แสดงค่าของตัวแปรทั้งหมด ดังรูปที่ 3.9  

 

 
รูปที่ 3. 9 ค่าของตัวแปรหลังจากท าการจ าลองการเคลือ่นทีข่องระบบ 
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 ก าหนดให ้

  wTCoX

 

คือ ค่าแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนล าตัวตาม 
  แนวแกน x 

  wTCoY

 

คือ ค่าแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนล าตัวตาม 
  แนวแกน y 

  wTCoZ

 

คือ ค่าแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนล าตัวตาม 
  แนวแกน z 

  wTGx

 

คือ ค่าแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนชุดโรเตอร์ตาม
  แนวแกน x 

  wTGy

 

คือ ค่าแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนชุดโรเตอร์ตาม
  แนวแกน y 

  wTx

 

คือ ค่าแรงบิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ตามแนวแกน x 

  wTx

 

คือ ค่าแรงบิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ตามแนวแกน y 

  wTx

 

คือ ค่าแรงบิดจากแรงยกของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ตามแนวแกน z 

 

  จากผลของการจ าลองระบบพบว่า กลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากผลกระทบของไจโรส
โคปิกของการหมุนล าตัวอากาศยานกับกลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการ
หมุนของชุดโรเตอร์ กลุ่มตัวแปรทั้ง 2 กลุ่ม มีค่าน้อยมากเมื่อเทียบกับกลุ่มตัวแปรของแรงบิดจากแรง
ยกของชุดโรเตอร์แต่ละคู่ ดังนั้นจึงตัดกลุ่มตัวแปร 2 กลุ่มแรกออกไป ไม่น าไปค านวณในการออกแบบ
ระบบควบคุม รูปแบบจ าลองพลศาสตรข์องอากาศยานสีใ่บพัดเมือ่ท าการประมาณเป็นสมการเสน้ตรง
เส้นแล้ว จึงแสดงได้ดังสมการที่ 3.33 
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 (3.33) 

 

 



บทที่ 4 
การออกแบบระบบควบคุม 

  

 หลักการของการควบคุม คือ การออกแบบระบบควบคุมเพื่อจัดการกับสัญญาณคลาดเคลื่อน 
(Error Signal) เพื่อให้ได้ค่าสัญญาณควบคุมที่ถูกต้องหรือใกล้เคียงกับค่าที่ออกแบบไว้มากที่สุด การ
ออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของ
อากาศยานสี่ใบพัดนั้นเป็นชุดของสมการไม่เชิงเสน้ มีตัวขับเคลื่อนน้อยกว่าองศาอิสระ และไม่สามารถ
หารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ได้อย่างแม่นย า เนื่องจากมีตัวแปรที่ไม่สามารถระบุได้ และ ในการ
ปฏิบัตงิานจริงมีสิ่งรบกวนระบบและสภาพแวดล้อมเปลีย่นแปลงตลอดเวลา ดังนั้นงานวิจัยนี้จึงเน้นไป
ที่การออกแบบระบบควบคุมส าหรับอากาศยานสี่ใบพัดเพื่อจัดการกับผลกระทบดังกล่าว 

 

 พิจารณาระบบควบคุมแบบเชิงเส้นและระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นมาทดลองใช้เพื่อ
ประสิทธิภาพในการควบคุมที่ดียิ่งข้ึน ในระบบควบคุมแบบเชิงเส้นนั้นได้น าระบบควบคุมแบบปิด
หลายอินพุตหลายเอาต์พุตมาใช้งาน (Multiple Input Multiple Output state variable 
Feedback Control) โดยแบ่งออกเป็น 2 ลักษณะ คือ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุตโดยการน าแรงบิดมาใช้เป็นสัญญาณอินพุต และ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุตโดยการน าสัญญาณแรงดันไฟฟ้าใช้เป็นสัญญาณอินพุต ส่วนระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นได้
น าระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน และระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้
งานนั้น ส าหรับระบบเชิงเส้น เราท าได้โดยการก าหนดต าแหน่งของโพลไว้ให้อยู่ทางด้านซ้ายมือของ
ต าแหน่งโพลที่ก าหนด หรือที่เรียกว่า prescribe stability หรือ prescribe pole location นั่นเอง 

 
4.1 ภาพรวมของระบบอากาศยานสี่ใบพัด (Overall System of Quadrotor) 

 สัญญาณอินพุตที่ส่งให้กับระบบควบคุม คือ สัญญาณเอาต์พุทจากระบบควคุมการบิน
สัญญาณเอาต์พุทเป็นสัญญาณแรงดันไฟฟ้าจ่ายให้กับมอเตอร์ทั้ง 4 ชุดเพื่อใช้ในการควบคุม
เสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด ในแสดงดังรูปที่ 4.1 (ก) แสดงภาพรวมของระบบ
ควบคุมทั่วไปที่ใช้กับอากาศยานสี่ใบพัด ยกตัวอย่างเช่น ระบบควบคุมพีไอดี ระบบควบคุมแบบปิด
หลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าแรงบิดมาใช้เป็นสัญญาณอินพุต ระบบควบคุมแบบพลศาสตร์
ผกผันและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้งาน ส่วนรูปที่ 4.1 (ข) แสดง
ภาพรวมของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าสัญญาณแรงดันไฟฟ้าใช้เป็น
สัญญาณอินพุต แบ่งออกเป็นส่วนต่างๆ ดังต่อไปนี้ 
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(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 4. 1 ภาพรวมของระบบอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 ต าแหน่งอ้างอิง (Setpoint) คือ ข้อมูลที่ต้องการในการเปลี่ยนท่าทางของอากาศ
ยานสี่ใบพัด ข้อมูลต าแหน่งอ้างอิงนี้มาจากโปรแกรมติดต่อผู้ใช้งาน (Graphic User Interface) หรือ 
วิทยุควบคุมการบิน (RC Transmitter) น าข้อมูลที่ได้เข้าสู่ระบบควบคุมการบินต่อไป 

 ระบบควบคุม (Controller) คือ ระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศ
ยานสี่ใบพัด ในงานวิจัยน้ีน าระบบควบคุมควบคุมหลายตัวแปรสถานะป้อนกลับโดยการน าแรงบิดมา
ใช้เป็นสัญญาณอินพุต ระบบควบคุมหลายตัวแปรสถานะป้อนกลบัโดยการน าสัญญาณแรงดันไฟฟ้าใช้
เป็นสัญญาณอินพุต ระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน และ ระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่
ความคงทน มาใช้ในการควบคุม ข้อมูลที่เข้าสู่ระบบควบคุม คือ ค่าความผิดพลาดของต าแหน่งอ้างอิง
กับค่าที่วัดได้จริงจากตัวตรวจรู้ ส่วนเอาต์พุท คือ สัญญาณควบคุมทั้ง 3 แนวแกน 

 ส่วนการผสานสัญญาณควบคุม (Signal Mixer Module) คือ ส่วนที่ท าหน้าที่
ผสานสัญญาเอาท์พุตจากระบบควบคุมและสัญญาณควบคุมการเพิ่มลดแรงยก ( Collective 
Control) เพื่อแยกสัญญาณเอาต์พุทให้สัมพันธ์กับรูปแบบการบินอากาศยาน 

 ส่วนควบคุมสัญญาณเอาท์พุต (Output Module) คือ ส่วนที่ท าหน้าที่แปลงข้อมูล
ให้ตรงกับสัญญาณที่ต้องการส่งออกไปให้กับอุปกรณ์ขับเคลื่อน ส่วนใหญ่เป็นสัญญาณ PWM 
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 ชุดมอเตอร์ (Motor Module) คือ ชุดสร้างแรงยกให้กับอากาศยานสี่ใบพัด
หลังจากรับสัญญาณอินพุต จากนั้นส่งไปยังตัวควบคุมความเร็วรอบมอเตอร์และชุดโรเตอร์ 

 อากาศยานสี่ใบพัด(Quadrotor) หลังจากที่โรเตอร์ทั้ง 4 ชุดเกิดการหมุนจนสร้าง
แรงยกเอาชนะน้ าหนักทั้งหมดของอากาศยานท าให้อากาศยานยกตัวได้ ส่งผลให้อากาศยานสี่ใบพัดมี
การเคลื่อนที่ในลักษณะต่างๆ 

 ตัวตรวจรู้(Sensor) ท าหน้าที่รายงานท่าทางการบินของอากาศยาน ส่งข้อมูลที่
สามารถประมวลผลได้ไปยังระบบควบคุมการบิน เพื่อใช้ในการควบคุมเสถียรภาพทางการบิน 
 

4.2 ทฤษฎีการออกแบบควบคุม 

 งานวิจัยน้ีได้น าระบบควบคุม 4 แบบมาใช้ในการควบคุม มรีายละเอียดดงัต่อไปนี ้

 

 4.2.1. ระบบควบคุมแบบเชิงเส้น 

  1. ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต (Multiple Input 
Multiple Output-State Variables Feedback Control) 

  สมการเชิงอนุพันธ์สามารถเขียนอยู่ในรูปแบบของกลุ่มสมการเชิงอนุพันธ์อันดับหนึ่ง
ได้ ตัวแปรของสมการเชิงอนุพันธ์นั้นเรียกว่าตัวแปรสถานะ (state) ถ้าท าการแก้สมการของกลุ่ม
สมการเชิงอนุพันธ์แล้ว ผลลัพธ์ก็สามารถจะสามารถจัดอยู่ในรูปปริภูมิ (space) ในการเขียนสมการ
เชิงอนุพันธ์ในรูปแบบปริภูมิสเตต (state-space description) ก่อให้เกิดกระบวนการใหม่ในการ
ออกแบบระบบควบคุม เป็นพื้นฐานในการออกแบบระบบควบคุมแบบสมัยใหม่ (modern control) 
วิธีการออกแบบระบบควบคุมนี้เรียกว่าการออกแบบโดยวิธีการปริภูมิสเตต (state-space design) 
[9] ในการออกแบบระบบควบคุมของรูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของระบบที่เขียนอยู่ในรูปแบบปริภูมิ
สเตต มีช่ือเรียกอีกแบบว่าระบบควบคุมแบบปิดโดยใช้ตัวแปรสเตต (state variable feedback)  

 

  รูปแบบปริภูมิสเตต (state-space description) ของระบบสมการเชิงเส้นที่มี
พารามิเตอร์ของระบบไม่ข้ึนกับเวลา (linear time invariant system) สามารถเขียนอยู่ในรูปแบบ
สมการ คือ 

 

   x Ax Bu    (4.1) 
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 สมการเอาต์พุต คือ 

 

   y Cx Du    (4.2) 
 

  ระบบที่น ามาศึกษาไม่มสี่วนป้อนไปข้างหน้า จงึท าใหพ้จน์ Du  มีค่าเท่ากบัศูนย์ ท า
ให้สามารถเขียนสมการเอาต์พุต ได้คือ 

 

   y Cx   (4.3) 
 

  สามารถเขียนภาพบลอ็กไดอะแกรม แสดงรูปแบบปริภูมสิเตตแสดงดังรูปที ่4.2 

 
u

c
y

x Ax Bu
x

 
รูปที่ 4. 2 ภาพบล็อกไดอะแกรมการควบคุมแบบปริภูมสิเตต 

 

 ก าหนดให ้

  A

 

คือ เมทริกซ์ระบบ (system matrix) 

  B

 

คือ เมทริกซ์สญัญาณอินพุต (input matrix) 

  C

 

คือ เมทริกซ์สญัญาณเอาต์พุต (output matrix) 

  D

 

คือ เมทริกซ์สญัญาณป้อนไปข้างหน้า (feedforward matrix) 

 

  ในการออกแบบระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต ข้ันแรกต้อง
พิจารณาว่าสามารถวัดค่าตัวแปรสถานะได้ทุกตัวหรือไม่ ถ้าไม่สามารถวัดค่าตัวแปรสถานะได้หมด 
จ าเป็นต้องด าเนินการสร้างตัวประมาณค่าสเตต (state estimator) เพื่อประมาณค่าสเตตที่เราไม่
สามารถวัดหรือไม่ต้องการวัดได้ แต่เนื่องจากระบบของอากาศยานสี่ใบพัดสามารถวัดตัวแปรสถานะ
ได้หมดดังนั้น จึงไม่จ าเป็นต้องสร้างตัวประมาณสเตต ดังแสดงในรูปที่ 4.3 
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รูปที่ 4. 3 ระบบควบคุมไม่มีตัวประมาณค่าสเตต  

 

  ข้ันตอนแรกในการออกแบบจะสมมติช่ัวคราวก่อนว่าค าสั่งอนิพุตอ้างอิง 
(command reference) มีค่าเป็นศูนย์ (r = 0) และกฎของการควบคุม (control law) ที่ก าหนดว่า 

 

   

1

2

1 2 n

n

x

x
u Kx k k k

x

 (4.4) 

 

  รูปแบบของการออกแบบระบบควบคุมแสดงดังในรูปที่ 4.4 จ านวนของอัตราขยาย 
K จะข้ึนอยู่กับจ านวนตัวแปรสเตตของระบบที่ควบคุม 
 

u
c

y

x Ax Bu
x

u Kx

�     

         

 
รูปที่ 4. 4 การออกแบบระบบควบคุมแบบปริภูมสิเตต 

  

  จากการหารูปแบบจ าลองทางพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด แสดงดังสมการที่ 
3.27 โดยแบ่งออกเป็นสัญญาณอินพุตท์จากแรงบิดทั้ง 3 แกน และ สัญญาณอินพทุต์จากแรงดันไฟฟ้า
หรือดิวตี้ไซเคิลทีจ่่ายให้ชุดโรเตอร์ แสดงดังสมการที่ 4.5 และ 4.6 ตามล าดับ จากนั้นจัดให้อยู่ใน
รูปแบบปริภูมิสเตตได้ดังสมการที่  4.7 และ 4.8 
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 ก าหนดให ้

  2DCtow
K

 

คือ ค่าคงที่ระหว่างแรงดันไฟฟ้าหรือดิวตี้ไซเคิลตอ่ความเร็วในการหมนุ
  ของชุดโรเตอร์ยกก าลังสอง 

  iDC  คือ แรงดันไฟฟ้าหรือดิวตี้ไซเคิลในการควบคุมหมุนของชุดโรเตอร์แต่ละชุด 

 



 43 

  รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัดเปน็ระบบแบบหลายสญัญาณอินพตุ
หลายสัญญาณเอาท์พุต (MIMO , multiple input multiple output system)  เมื่อน าระบบ
ควบคุมทั่วไป ยกตัวอย่างเช่น ระบบควบคุมแบบ PID (Proportional Integral Derivative) มาใช้
งาน การปรับจูนค่าเกนของระบบควบคุมต้องการระยะเวลาในการจูนมาก ดังนั้นการน าระบบควบคุม
แบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตมาใช้งาน จึงช่วยในเรื่องเวลาในการปรับจูนและประสิทธิภาพใน
การควบคุม รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ที่แสดงในที่แสดงในสมการที่ 4.7 และ 4.8 เป็นแบบความ
เสถียรที่ขอบ(marginally stable) เนื่องจากโพลของระบบอยู่ต าแหน่งแกนสมมุติ (Imaginary Axis) 
สามารถพิสูจน์ได้โดยใช้ฟังก์ชันของโปรแกรม MATLAB คือ pole(sys) หรือ eig(A) ทั้ง 2 ฟังช้ันนี้ใช้
ส าหรับหาโพลของระบบ (pole, eigenvalues) แสดงดังรูปที่ 4.5 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 4. 5 ฟังก์ชันของ MATLAB ท าหน้าที่ (ก) หาโพลของระบบ (ข) ตรวจสอบความสามารถการ
ควบคุมได้ของระบบ 

 

  ก่อนท าการออกแบบระบบควบคุม ควรท าการตรวจสอบระบบที่น ามาควบคุมว่า
สามารถควบคุมได้หรือไม่ โดยใช้ฟังก์ชันในโปรแกรม MATLAB คือ ฟังก์ชัน rank() ถ้าค่าที่ค านวณได้
มีค่าเท่ากับจ านวนตัวแปรสถานะแสดงว่าระบบดังกล่าวสามารถควบคุมได้ ในงานวิจัยได้เลือกวิธีการ
สร้างระบบควบคุมโดยวิธีการปรับเปลี่ยนต าแหน่งโพล (Pole Placement) ระบบของอากาศยานสี่
ใบพัดมีจ านวนโพลทั้งหมด 6 ตัว การวางต าแหน่งโพลเพื่อเลือกค่าเกน ได้ใช้ฟังก์ชันของโปรแกรม 
MATLAB คือ place() เพื่อใช้ในการหาค่าเกน จากนั้นวางโพลที่ต าแหน่ง-5,-5,-5,-10,-10,-10 โดย
ต าแหน่งดังกล่าวสามารถเปลี่ยนแปลงได้ภายหลังข้ึนอยู่กบัพฤติกรรมของระบบควบคุม สมการที่ 4.9, 
และ 4.10. แสดงค่าเกนที่ใช้กับระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต โดยแบ่งออกเป็น
สัญญาณอินพุตท์จากแรงบิดทั้ง 3 แกน และ สัญญาณอินพุทต์จากแรงดันไฟฟ้าหรือดิวตี้ไซเคิลที่จ่าย
ให้ชุดโรเตอร์ ตามล าดับ 

 
 
 

http://en.wikipedia.org/wiki/Complex_plane
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 (4.10) 

 

 ก าหนดให ้

  
aK  คือ ค่าเกนเมทรกิซ์ของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต 

  ใช้สัญญาณอินพุตจากแรงบิด 

  
bK  คือ ค่าเกนเมทรกิซ์ของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต 

  ใช้สัญญาณอินพุตจากแรงดันไฟฟ้าทีจ่่ายให้กบัชุดโรเตอร์ 

 

 4.2.2. ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้น 

  1. พิจารณา Internal Dynamics 

  ระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผัน โดยการควบคุมแบบใช้สัญญาณอินพุตและสัญญาณ
เอาท์พุตมาเพื่อท าให้ตัวควบคุมแบบปดิเปน็แบบเชิงเส้น ถูกน ามาใช้ในการประมาณระบบในรูปแบบที่
เป็นเชิงเส้น จึงจ าเป็นต้องพิจารณาเสถียรภาพของ Internal Dynamics ก าหนดให้ เอาพุตท์และ
อินพุตของระบบคือ T

y          และ T

u          จากสมการที่ 3.21 จัดรูปใหม่ 

 ,x f x u
 
, ( )y h x  ก าหนดให้ 
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 (4.11) 
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   1 2 3 1 2 3 1 2 3 1 2 3

T T
y y y y y y x x x x x x  (4.12) 

 
  ท าการหาอนุพันธ์เอาพุตท์ของระบบเทียบกับเวลาจนกระทั่งเจออินพุตท์ จะได้ว่า 
จ านวนล าดับอนุพันธ์ของเอาพุตท์ทั้งหมด (r = 9) และ จ านวนล าดับทั้งหมดของสมการที่น ามา
พิจารณา (n = 9) พบว่า r=n (Relative Degree = System Order) ดังนั้นสมการที่น ามาพิจารณา
ในการออกแบบระบบควบคุม ไม่มี Internal Dynamics ท าให้ระบบควบคุมมีลักษณะคล้ายกับการ
ควบคุมแบบใช้สัญญาณอินพุตอย่างเดียวเพื่อท าให้ระบบควบคุมแบบปิดเป็นแบบเชิงเส้น ( input 
state feedback linearization) ซึ่งการควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน (inverse dynamic) จัดอยู่ใน
การควบคุมแบบนี้  

 

  2. ระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผัน 

  แบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัดสามารถเขียนดงัสมการที่ได้ดังนี้ 

 
   ( ) ( , ) BM C        (4.13) 

 
   1( ) ( ( ) ( , ) )BM C         (4.14) 
 

 ก าหนดให ้

  ( , )C    คือ พจน์โคลิโอริสประกอบด้วยพจน ์

  ไจโรสโคปิคและพจน์แรงสู่ศูนย์กลาง 

  ( )M   คือ พจน์ของความเฉ่ือย 

 

  ดังแสดงในรูปที่ 4.6 แสดงแผนผังของการควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน วิธีการนี้
ตั้งอยู่บนพื้นฐานว่าต้องการหา สัญญาณควบคุม   โดยมีรูปแบบดังนี้คือ 
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  สัญญาณควบคุม   นั้นเป็นฟังก์ชันของตัวแปรสเตตมีรูปแบบคือ 

 

   ( ) ( , )M y C       (4.15) 
 

  แทนค่าสัญญาณควบคุมนี้ลงในสมการที่ 4.13 จะได้ว่า 

 

   y    (4.16) 
 

  ก าหนดให้ y  คือ เวคเตอร์ตัวแปรของสัญญาณควบคุมใหม่ที่ต้องการหา มีค่า
เท่ากับ 

 

   ( ) ( )d p d D dy K K          (4.17) 
 

 ก าหนดให ้

  
, ,d d d    คือ ต าแหน่ง ความเร็ว ความเร่ง 

  
,p DK K

 

 คือ ค่าเกนของตัวควบคุม  

 

  ดังนั้นสมการที่ 4.17 สามารถเขียนอยู่ในรูปของสมการเชิงอนุพันธ์แบบต่อเนื่องได้
เท่ากับ 

 

   0D pK K      (4.18) 
 

 ก าหนดให ้

  d     

  ,    คือ ต าแหน่ง ความเร็ว ความเร่งของการเคลือ่นที่ผิดพลาด 

 

  ในทางปฏิบัติน้ันการหาค่าเกนของระบบอาจไม่ถูกต้องพอ เนื่องจากรูปแบบจ าลอง
พลศาสตร์ของอากาศยานนั้นอาจไม่แม่นย าถูกต้อง และยังมีตัวแปรที่เราไม่สามารถหาได้อีกเช่นแรง
เสียดทานอากาศที่มีในระบบรวมทั้งสภาพแวดล้อมที่เปลี่ยนแปลง ดังนั้นจึงได้พิจารณาระบบควบคุม
แบบ robust inverse dynamics และ sliding mode control มาใช้เพื่อให้สามารถควบคุม
เสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัดให้ดีย่ิงข้ึน  
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รูปที่ 4. 6 แผนผงัการควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน 

 

  3. การควบคุมแบบสไลด์ดิง  

  เนื่องจากการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด อาจไม่แม่นย าพอ
และยังมีตัวแปรที่เราไม่สามารถหาได้อีกที่มีอยู่ในสภาพแวดล้อมจริง ดังนั้นจึงได้พิจารณาระบบการ
ควบคุมแบบสไลด์ดิงน ามาใช้งานร่วมกับการควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน เพื่อท าให้ระบบควบคุม
คงทนยิ่งข้ึน ดังรูปที่ 4.7 แสดงภาพรวมของการควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน โดยน า
วิธีการควบคุมแบบสไลด์ดิง (Sliding Mode Control) มาใช้งาน หลักการของวิธีนี้ คือ การควบคุม
ตัวสถานะของค่าผิดพลาดให้เคลื่อนที่เข้าสู่ระนาบสไลด์ดิง (Sliding Plane) และควบคุมให้เคลื่อนที่
อยู่บนระนาบสไลด์ดิงในทิศทางการลู่เข้าสู่ศูนย์ ระบบสมการของระนาบสไลด์ดิง คือ 

 

   
1

( , ) 0

n
d

s x t c e
dt



 
   
 

 (4.19) 

 
 ก าหนดให้ 

  ( , )s x t คือ ระนาบสไลด์ดิง 

  n  คือ ล าดับสมการเชิงอนุพันธ์ของระบบ 

  e  คือ เวกเตอร์ของค่าความผิดพลาดของระบบมีค่าเท่ากับ de      

  , d   คือ เวกเตอร์ของค่าสถานะอ้างอิงและค่าสถานะที่วัดได ้
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รูปที่ 4. 7 แผนผังการควบคุมแบบสไลด์ดิง 

 

  เนื่องจากรูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัดเป็นระบบอนุพันธ์ล าดับที่
สอง ดังนั้น 

 

   

1

( , ) 0

0

n
d

s x t c e
dt

e ce



 
   

 

  

 (4.20) 

 
  พิจารณาการเคลื่อนที่แบบหมุนรอบแกนทั้ง 3 แกน สามารถเขียนสมการของ
ระนาบสไลด์ดิงได้ดังนี้ 

 

   
1

2 1 2

3

0

s

s s R e R e

s

 
 

   
 
  

 (4.21) 

 
 ก าหนดให ้

   

11

1 2 22

33

1 0 0 0 0

0 1 0 , 0 0

0 0 1 0 0

c

R R c

c

   
   

 
   
      
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  จากสมการที่ 4.20 รูปแบบสมการจัดอยู่ในรูปสมการเส้นตรง ซึ่งอยู่ในควอแดนต์ที่
สอง และสี่ ความสัมพันธ์ระหว่างค่าผิดพลาดเชิงต าแหน่ง ( )e  และค่าผิดพลาดเชิงความเร็ว ( )e  
แสดงไว้ในรูปที่ 4.8 

 

 
รูปที่ 4. 8 ระนาบสไลด์ดิงส าหรบัระบบพลวัตล าดับสอง 

 

  จากสมการที่ 4.20 พบว่าการเปลี่ยนแปลงของระนาบสไลด์ดิงจึงข้ึนอยู่กับค่าความ
ชันของระนาบสไลด์ดิง หรือค่าคงตัวเวลา (Time constant) ของระบบ เมื่อค่า c  เพิ่มข้ึนระบบจะ
ท างานเร็วข้ึน แต่ถ้ามีค่าน้อยลงระบบจะท างานช้าลง และเมื่อระบบท างานในช่วงสไลด์ดิงโหมด 
( ( , ) 0)s x t   ตัวสถานะของระบบลู่เข้าสู่ระนาบสไลด์ดิง และเคลื่อนที่อยู่บนระนาบสไลด์ดิง ถ้า
ระบบควบคุมสามารถควบคุมให้ตัวสถานะของระบบอยู่บนระนาบสไลด์ดิงได้ แสดงว่าระบบมี
เสถียรภาพแบบแอสซิมโตติกส์ (Asymptotic stability) หมายถึงค่าความผิดพลาดที่เกิดข้ึนมีค่าลดลง
เข้าสู่ ศูนย์ ในการพิจารณาความเสถียรภาพของระบบ ได้น าทฤษฎีเสถียรภาพของไลปูนอฟ 
(Lyapunov Stability Theory) มาใช้ในการวิเคราะห์และออกแบบระบบควบคุม โดยใช้วิธี Direct 
method ในการหาคุณสมบัติเสถียรภาพของระบบไม่เชิงเส้น มีหลักการคือ ท าการสร้างฟังก์ชัน
พลังงาน “Energy-like function” ส าหรับระบบหรือฟังก์ชันที่เปลี่ยนแปลงตามเวลา พิจารณา
ความสัมพันธ์ของระบบในรูปของฟังก์ชันพลังงาน ความหมายทางคณิตศาสตร์คือ ฟังก์ชันในรูปแบบ
ของ Positive definite และในการหาอนุพันธ์ของฟังก์ชันเทียบกับเวลาจะได้ฟังก์ชันในรูปแบบของ 
Negative definite หมายถึงระบบเกิดการถ่ายเทพลังงาน และถ้าการท างานของระบบเป็นไปตาม
เงื่อนไขนี้ แสดงว่าระบบมีเสถียรภาพแบบแอสซิมโตติกส์ ฟังก์ชันนี้อยู่ในรูปแบบพลังงานจลน์ซึ่ง
พิจารณาการเปลี่ยนแปลงในเรื่องของความเร็ว ในลักษณะเดียวกันนี้ได้ก าหนดให้ไลปูนอฟฟังก์ชันคือ 

( )V s  ในความสัมพันธ์ของระนาบสไลด์ดิง พิจารณาการเปลี่ยนแปลงของระนาบสไลด์ดิงคือ 

 

   21
( )

2
V s s   (4.22)  
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  สมการอนุพันธ์ของไลปูนอฟฟังก์ชันเทียบกับเวลา คือ 

 

   dV ds
s

dt dt
    (4.23) 

 
  และก าหนดให้ 

 

   V ss s     (4.24) 
 

 ก าหนดให ้

     มีค่าเป็นค่าคงที่บวก 

  เมื่อ   มีค่าเป็นค่าคงที่บวก ถ้าระบบท างานในช่วงนี้ แสดงว่าระบบอยู่ใน
สถานการณ์ท างานแบบริชช่ิงเฟส (Reaching phase) หรือภาวะสไลด์ดิง (Sliding condition) ตัว
สถานะที่อยู่นอกระนาบสไลด์ดิงจะถูกผลักให้เข้าสู่ระนาบสไลด์ดิง ดังได้แสดงในรูปที่ 4.9 

 

 
รูปที่ 4. 9 การเคลื่อนทีเ่ข้าสูร่ะนาบสไลด์ดิง 

 

  เมื่อพิจารณาการท างานในขอบเขตของทฤษฎีเสถียรภาพของไลปูนอฟแล้ว 
ก าหนดให้ 

 

    sgnTV s K s    (4.25) 
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  จากสมการที่ 4.24 และ สมการที่ 4.25 จัดรูปแบบใหม่ จะได้ 

 

    sgns K s    (4.26) 
 

 ก าหนดให ้

  K  คือ อัตราขยายการสวิตซ์ เป็นค่าแอมพลจิูดของฟังก์ชันแบบไม่ต่อเนื่อง 

  เมื่อ K  คือ อัตราขยายการสวิตซ์ ซึ่งเป็นค่าแอมพลิจูดของฟังก์ชันแบบไม่ต่อเนื่อง 
โดยก าหนดให้มีค่ามากพอในการชดเชยค่าความไม่แน่นอนที่เกิดข้ึน และค่าอัตราขยายนี้ยังบอกถึง
ความเร็วของระบบที่เข้าสู่ระนาบสไลด์ดิง 

 

  จากสมการอนุพันธ์ของระนาบสไลด์ดิง จะได้ว่า 

 

   
1( ) ( ( , ))

d

d

s e ce

s ce

M C ce

 

    

 

  

   

 (4.27) 

 
  จากสมการที่ 4.26 แทนในสมการที่ 4.27 จะได ้

 

     1sgn ( ) ( ( , ))dK s M C ce          (4.28) 
 

  จัดรูปสมการข้างต้น จะได้สมการกฏการควบคุมดังนี้ 

 

    ( )( ) ( , ) ( ) sgndM ce C M K s          (4.29) 
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รูปที่ 4. 10 ขอบเขตของระนาบสไลด์ดิง 

 

  4. การลดผลของแชทเทอร์ริ่ง 

  เนื่องจากตัวควบคุมสวิตซ์ช่ิงเป็นฟังก์ชันแบบไม่ต่อเนื่อง ส่งผลให้เกิดแชทเทอร์ริ่ง  
(Chattering) เพื่อลดผลดังกล่าวจึงควบคุมการท างานภายใต้ขอบเขตของฟังก์ชันอิ่มตัว โดยพิจารณา
ให้ตัวสถานะของระบบบนระนาบสไลด์ดิงภายในขอบเขตการท างาน 

 

  ก าหนดให้ค่าขอบเขตของระนาบสไลด์ดิง คือ 

 

   ( ) { , ( , ) }B t x s x t   (4.30) 
 

 ก าหนดให ้

    คือ ค่าความกว้างของค่าขอบเขตระนาบสไลด์ดิง 

   

  โดยพิจารณาตัวแปรสถานะของระบบเปลี่ยนแปลงบนระนาบสไลด์ดิงภายใน
ขอบเขตการท างานดังรูปที่ 4.10 
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  ฟังก์ชันอิ่มตัว คือ 

 

   

1

, 0

1

if s

s s
sat if s

if s

 

 

     
   

  

 (4.31) 

 

  ขอบเขตค่าผิดพลาดเชิงต าแหน่ง คือ 

 

   ( )e t
s




    (4.32) 

 

  ซึ่งสามารถหาค าตอบของสมการที่ (4.32) ได้คือ 

 

    ( ) 1 exp( )e t ct
c


    (4.33) 

 

  เมื่อพิจารณา t   จะได้ขอบเขตของค่าผิดพลาดเชิงต าแหน่งคือ 

 

   ( )e t
c




    (4.34) 

 

  จากสมการที่ 4.29 สามารถเขียนสมการกฏการควบคุมแบบสไลด์ดิง ดังนี้ 

 

   ( )( ) ( , ) ( )d

s
M ce C M Ksat     

 
     

 
 (4.35) 

 



บทที่ 5 
การทดลองและผลการทดลอง 

 

 ในส่วนน้ีกล่าวถึงวิธีการทดลองและผลการทดลองของระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบิน
ของอากาศยานสี่ใบพัด น าระบบควบคุมทั้ง 4 แบบ มาท าการทดลองศึกษาประสิทธิภาพในการ
ควบคุม โดยการจ าลองระบบด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ ระบบควบคุมดังกล่าว คือ ระบบควบคุม
แบบเชิงเส้นนั้นได้น าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าแรงบิดมาใช้เป็น
สัญญาณอินพุต และ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าสัญญาณ
แรงดันไฟฟ้าใช้เป็นสัญญาณอินพุต ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นได้น าระบบควบคุมแบบพลศาสตร์
ผกผัน และระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน และด าเนินการทดลองระบบควบคุมที่
ได้ศึกษากับระบบอากาศยานสี่อากาศยานจริง ระบบควบคุม 3 แบบที่น ามาท าการทดลอง คือ ระบบ
ควบคุมแบบคลาสสิค (PID) ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยการน าแรงบิดมาเป็น
สัญญาณอินพุตและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน 

 

5.1 การทดลองด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ 

 5.1.1 ระบบควบคุมแบบเชิงเส้น 

  การทดลองด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ในส่วนน้ี ได้น า โปรแกรม Matlab/Simulink 
มาช่วยในการจ าลองระบบโดยรูปแบบของบล็อกไดอะแกรมในการควบคุมแบบปิดแสดงดังรูปที่ 5.1 
โดยน าเมทริกซ์เกนจากการค านวณในส่วนของการออกแบบระบบควบคุม แสดงดังรูปที่ 5.2 และ
ค่าพารามิเตอร์จากภาคผนวก ข. มาใช้งาน  

 

 
รูปที่ 5. 1 รูปแบบการจ าลองระบบด้วยโปรแกรม Matlab/Simulink 
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(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 5. 2 ค่าเมทริกซเ์กนที่ใช้ในการจ าลองระบบควบคุม 
 

 
(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ 5. 3 แสดงการจ าลองระบบควบคุมด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ 

 

 ผลการจ าลองระบบควบคุมด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ แสดงดังรูปที่ 5.3 จากผลการทดลอง
พบว่าอากาศยานสี่ใบพัดที่ควบคุมระบบควบคุมทั้ง 2 แบบ สามารถเข้าสู่เสถียรภาพภายในเวลา 1 
วินาที แต่ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยน าแรงบิดมาเป็นสัญญาณอินพุต ใช้
เวลาในการเข้าสู่เสถียรภาพใกล้เคียงกับระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดยน า
แรงดันไฟฟ้ามาเป็นสัญญาณอินพุต ในส่วนของการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงจึงเลือกระบบ
ควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตในการทดลองเพื่อใช้ในการเปรียบเทียบกับระบบควบคุม
ชนิดอื่น 

 

 5.1.2 ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้น 

  1 การสร้างเส้นทางการเคลื่อนท่ี 

  การสร้างเส้นทางการเคลื่อนที่ (Trajectory Generation) ของระบบนั้น มีด้วยกัน
หลายวิธีได้แก่ การสร้างเส้นทางโดยสมการพหุนามก าลังสาม (Cubic polynomial) การสร้างเสน้ทาง
โดยสมการพหุนามก าลังสูง (Higher order polynomial) การสร้างเส้นทางโดยฟังก์ชันเส้นตรงผสม
พาราโบลิก (Linear function with parabolic blend) เป็นต้น ส าหรับงานวิจัยน้ี การสร้างเส้นทาง
การเคลื่อนที่ส าหรบัอากาศยานสี่ใบพดั จะใช้วิธีการสร้างเส้นทางโดยฟังก์ชันที่เป็นสมการเส้นตรงผสม
เส้นโค้งพาราโบลิก  
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  2 ฟังก์ชันเส้นตรงผสมพาราโบลิก (Linear function with parabolic blend) 

  ในการสร้างเส้นทางการเคลื่อนที่นั้นเราจะต้องก าหนดต าแหน่งที่เราต้องการให้
ระบบเคลื่อนที่ไป โดยจะต้องก าหนดอัตราเร็วสูงสุดและอัตราเร่งสูงสุดในการเคลื่อนที่ รูปแบบของ
การเคลื่อนที่นั้นแสดงในรูปที่ 5.4 

 

 
รูปที่ 5. 4 กราฟแสดงต าแหนง่ ความเร็ว ความเร่งของการสร้างเส้นทางการเคลื่อนที ่

 

  การก าหนดเส้นทางการเคลือ่นที่ในการทดลองได้ออกแบบลักษณะการเคลื่อนที่ โดย
ก าหนดมุมเริ่มต้นให้มุมการหมุนทัง้ 3 มุมแล้วเคลื่อนที่กลับเข้าสู่จดุสมดุล เนื่องจากต าแหน่ง ความเร็ว 
และความเร่งในแต่ละช่วงเวลามีความสัมพันธ์กัน โดยที่สมการความเร็วเชิงมุมและความเร่งเชิงมุม
อ้างอิง สามารถหาได้จากอนุพันธ์ล าดับที่หนึ่งและสองของสมการ ดังนั้น เราสามารถสร้างสมการการ
เคลื่อนที่อ้างอิง ได้ดังต่อไปนี้ 
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 ก าหนดให้ 
  

iq

 

คือ ต าแหน่งมุมเริ่มต้น  , ,i i i iq rad     

  
fq

 

คือ ต าแหน่งมุมสุดท้าย  , ,f f f fq rad     

  
ft

 

คือ ช่วงเวลาทั้งหมดที่ก าหนดข้ึน (sec)   

  
ct

 

คือ ช่วงเวลาที่ใช้ในการเรง่ความเร็ว  

 
 ก าหนดให้ 
 

1.5 2f i f i f i

c

f f f

q q q q q q
q

t t t

  
    

   
  เงื่อนไขนี้ส่งผลให้ช่วงเวลาในการเพิ่มความเร็ว-ความเร็วคงที่-ลดความเร็วเป็น
ช่วงเวลาเท่ากัน 
 
  ตัวแปรที่ใช้ในการก าหนดเส้นทางการเคลื่อนที่ คือ 

 
0.80 ., 0 ., 0.75 ., 0 .

0.70 ., 0 . 0 . , 0.5 .

i f i f

i f i f

rad rad rad rad

rad rad t s t s

   

 

   

   
 

  
  จากสมการที่ 5.1 จะได้ความสัมพันธ์ดังรูปที่ 5.5 แสดงความสัมพันธ์ต าแหนง่ของ
มุม ความเร็วเชิงมุมและความเรง่เชิงมุมของมุมการหมุนทั้ง 3 มุม 

 

 
รูปที่ 5. 5 แสดงความสมัพันธ์ต าแหน่งของมุม, ความเร็วเชิงมุมและความเรง่เชิงมมุของมมุการหมุนทั้ง 

3 มุม 
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  น าต าแหน่งอ้างอิงของความสัมพันธ์ต าแหน่งของมุม ความเร็วเชิงมุมและความเร่ง
เชิงมุมที่ได้จากข้างต้น ไปจ าลองระบบควบคุมทั้ง 2 ระบบ คือ ระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน
และระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน โดยน าโปรแกรม Matlab มาใช้ในการจ าลอง
ระบบ 

  3. ผลการทดลอง 

  จากกราฟรูปที่ 5.6 แสดงผลการจ าลองระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน พบว่า
เส้นกราฟของความผิดพลาดของต าแหน่งมุมการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา มีค่าความผิดพลาดอยู่มาก 
แสดงดังรูปที่ 5.7  
 

 
รูปที่ 5. 6 แสดงต าแหนง่อ้างองิของมุมและผลลพัธ์ของต าแหน่งมมุการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา 

 

 
รูปที่ 5. 7 แสดงความผิดพลาดเทียบกบัต าแหนง่อ้างองิของมุมการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา 

 

  จากกราฟรูปที่ 5.8 แสดงผลการจ าลองระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความ
คงทน พบว่าเส้นกราฟของความผิดพลาดของต าแหน่งมุมการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา มีค่าความ
ผิดพลาดน้อยลงเมื่อเปรียบเทียบกับระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันอยู่มาก ดังรูปที่ 5.9 
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รูปที่ 5. 8 แสดงต าแหนง่อ้างองิของมุมและผลลพัธ์ของต าแหน่งมมุการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา 

 

 
รูปที่ 5. 9 แสดงความผิดพลาดเทียบกบัต าแหนง่อ้างองิของมุมการหมุนทั้ง 3 มุมกับเวลา 

 

  ในส่วนของการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงจึงเลือกระบบควบคุมแบบ
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนไปใช้ในการทดลองเพื่อใช้ในการเปรียบเทียบกับระบบควบคุมชนิดอื่น 
 

5.2 ภาพรวมของอุปกรณ์ในการทดลอง 

 ในการทดลองระบบควบคุมกับอากาศยานสี่ใบพัดจริง แบ่งการทดลองออกเป็น 2 ส่วน คือ 
การเก็บค่าข้อมูลที่วัดได้และการเก็บภาพถ่ายวิดีโอ โดยมีรายละเอียดดังต่อไปนี้ 

  1. การเก็บค่าข้อมูลท่ีวัดได้ มีอุปกรณ์ในการทดลองแสดงดังรูปที่ 5.10 โดย
ประกอบด้วย 

  (1) โครงสร้างของอากาศยานสี่ใบพัดประกอบด้วย ระบบสรา้งแรงยกและอปุกรณ์
  ไฟฟ้า    

  (2) ระบบควบคุมการบิน Multiwii flight controller 

  (3) คอมพิวเตอร์ส าหรบัเกบ็ข้อมลูการทดลอง 
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  (4) วิทยุควบคุมการบิน 

  (5) อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการบิน 

  (6) อุปกรณ์แปลง RS-232 เป็น USB   

  (7) โปรแกรม Matlab/Simulink ส าหรับเกบ็ข้อมลูการทดลอง 

 การเคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัดในการใช้งานจรงิ ส่วนใหญ่ใช้วิทยุควบคุมการบิน เพื่อ
ควบคุมระยะความสงู มุมโรล มมุพิตซ์ และ มุมยอว์ ในขณะที่การรักษาเสถียรภาพทางการบินเป็น
แบบอัตโนมัติ 

  

 
รูปที่ 5. 10 ภาพรวมของอุปกรณ์ในการทดลอง 

 

  2. การเก็บภาพถ่ายวิดีโอ มีอุปกรณ์ในการทดลอง แสดงดังรูปที่ 5.11 โดย
ประกอบด้วย 

  (1) โครงสร้างของอากาศยานสี่ใบพัดประกอบด้วย ระบบสรา้งแรงยกและอปุกรณ์
  ไฟฟ้า    

  (2) ระบบควบคุมการบิน Multiwii flight controller 

  (3) คอมพิวเตอร์ส าหรบัเกบ็ข้อมลูการทดลอง 

  (4) วิทยุควบคุมการบิน 

  (5) อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการบิน 

  (6) อุปกรณ์ส่งสัญญาณภาพวิดีโอและกล้องขนาดเลก็ 
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  (7) อุปกรณ์รับสัญญาณภาพวิดีโอ 

  (8) โปรแกรมเกบ็ภาพถ่ายวิดีโอ 

 

 
รูปที่ 5. 11 ภาพรวมของอุปกรณ์ในการทดลอง 

 

5.3 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริง 

 ในการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริง ระบบควบคุมที่น ามาใช้มีด้วยกัน 3 รูปแบบ คือ
ระบบควบคุมแบบคลาสสิค (PID) ซึ่งเป็นระบบควบคุมเดิมที่ใช้อยู่ในระบบควบคุมการบิน MultiWii
และ ระบบควบคุมที่ได้ท าการออกแบบ ได้แก่ ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตโดย
การน าแรงบิดมาเป็นสัญญาณอินพุตและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน แบ่งการ
ทดลองออกเป็น 2 ส่วน คือ การทดลองภายในอาคารและการทดลองภายนอกอาคาร โดยมี
รายละเอียดดังต่อไปนี้ 

 

 5.3.1 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงภายในอาคาร 

  ในการทดลองภายในอาคารแบง่การทดลองออกเป็น 4 ลักษณะ ได้แก่ 

  1. การทดลองในขณะที่ยกล าตัวอากาศยาน (Takeoff) 

  2. การทดลองขณะรกัษาเสถียรภาพทางการบิน 

  3. การทดลองขณะรกัษาเสถียรภาพทางการบินและรบกวนระบบ 

  4. การทดลองขณะรกัษาเสถียรภาพทางการบินและเพิ่มสัญญาณอ้างอิง  
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 5.3.2 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงภายนอกอาคาร 

  ในการทดลองภายนอกอาคารแบ่งการทดลองออกเป็น 3 ลกัษณะ ได้แก่ 

  2. การทดลองขณะรกัษาเสถียรภาพทางการบิน 

  4. การทดลองขณะรกัษาเสถียรภาพทางการบินและเพิ่มสัญญาณอ้างอิง 

  5. การถ่ายภาพวิดีโอวัตถุที่สนใจ 

 

5.4 ผลการทดลอง 

 5.4.1 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงภายในอาคาร 

  1. การทดลองในขณะยกตัวล าตัวอากาศยาน ในการทดลองนี้ท าการทดลองด้วย
การเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด สังเกตุลักษณะการยกตัวของอากาศยานสี่ใบพัด จากการ
ทดลองพบว่าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน
ที่มีความคงทนสามารถรักษาแนวการยกล าตัวภายในขอบเขตและเวลาที่ก าหนดได้ ส่วนระบบควบคุม
แบบพีไอดี มีลักษณะการยกตัวเบี่ยงเบนออกจากขอบเขตที่ก าหนด แสดงดังรูปที่ 5.12 ถึง รูปที่ 5.14 
14 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 12 แสดงลกัษณะการยกตัวของระบบควบคุมแบบพีไอดี 
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  โดยรูปที่ 5.12 แสดงการยกตัวของอากาศยานโดยใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดีบันทึกที่
เวลาต่าง ๆ กัน จะเห็นว่าลักษณะของการยกตัวโดยใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดีจะมีการส่ายไปมาและ
ต้องอาศัยฝีมือของผู้ควบคุมช่วยด้วย ซึ่งต่างกับการใช้ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุตซึ่งผลดังแสดงในรูปที่ 5.13 และรูปที่ 5.14 ซึ่งแสดงลักษณะการยกตัวของระบบควบคุมแบบ
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน จะเห็นว่าตัวควบคุมแบบหลังทั้ง 2 แบบนั้นการควบคุมการยกข้ึน
สามารถท าได้ง่ายกว่าแบบที่ใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 13 แสดงลกัษณะการยกตัวของระบบควบคุมแบบปดิหลายอินพุตหลายเอาต์พุต 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 14 แสดงลกัษณะการยกตัวของระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันทีม่ีความคงทน 

 

  2. การทดลองขณะรักษาเสถียรภาพทางการบิน ในการทดลองนี้ท าการทดลอง
ด้วยการเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด จนอากาศยานสี่ใบพัดบินรักษาแนวระดับได้  แต่
เนื่องจากในขณะท าการบินในสภาพปกตินั้น ผู้บังคับการบินต้องท าการควบคุมความสูงประกอบกับ
การบินรักษาระดับตลอดเวลา เพื่อลดปัญหาดังกล่าวถึงท าการควบคุมความสูงในขณะท าการบินด้วย
ระบบควบคุมแบบอัตโนมัติ จากการทดลองพบว่าระบบควบคุมทั้ง 3 แบบมีประสิทธิภาพในการ
ควบคุมใกล้เคียงกัน แต่ในการควบคุมอากาศยานสี่ใบพัดให้บินรักษาระดับและอยู่ภายในขอบเขตแผ่น
สี่เหลี่ยมนั้น ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผัน
ที่มีความคงทนสามารถท าการควบคุมได้สะดวกกว่าระบบควบคุมแบบพีไอดี แสดงดังรูปที่ 5.15 ถึง 
รูปที่ 5.17 ซึ่งแสดงให้ถึงต าแหน่งและการเรียงตัว (pose) ที่เวลาต่าง ๆ กันของแต่ละชนิดของตัว
ควบคุม ตัวควบคุมสมัยใหม่คือใช้ตัวควบคุมแบบปิดหลายตัวแปรสถานะและตัวควบคุมแบบ
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนจะท าให้ผู้บังคับนั้นสามารถบังคับต าแหน่งของอากาศยานได้ง่ายกว่า
การใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดีมาก 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 15 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินของระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 16 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 17 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินของระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันทีม่ีความคงทน 

 

  3. การทดลองขณะรักษาเสถียรภาพทางการบินและรบกวนระบบ ในการทดลอง
นี้ท าการทดลองด้วยการเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด จนอากาศยานสี่ใบพัดบินรักษาแนว
ระดับได ้จากนั้นท าการรบกวนระบบด้วยการใส่แรงภายนอกกระท ากับระบบด้วยไม้เคาะ จากการ
ทดลองพบว่าระบบควบคุมทั้ง 3 แบบมีประสิทธิภาพในการควบคุมใกล้เคียงกัน แต่ในการควบคุม
อากาศยานสี่ใบพัดให้บินรักษาระดับและอยู่ภายขอบเขตแผ่นสี่เหลี่ยมระบบควบคุมระบบควบคุม
แบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนสามารถท า
การควบคุมได้สะดวกกว่าระบบควบคุมแบบพีไอดี แสดงดังรูปที่ 5.18 ถึง รูปที่ 5.20 ซึ่งแสดงให้ถึง
ต าแหน่งและการเรียงตัว (pose) ที่เวลาต่าง ๆ กันของแต่ละชนิดของตัวควบคุมเมื่อมีสิ่งรบกวนมา
กระท ากับระบบในที่นี้คือเป็นเคาะด้วยไม้ ถึงแม้ผลของการควบคุมดูจะใกล้เคียงกันและในความรู้สึก
ของผู้บังคับอากาศยานแล้ว ตัวควบคุมสมัยใหม่คือใช้ตัวควบคุมแบบปิดหลายตัวแปรสถานะและตัว
ควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผนัที่มคีวามคงทนจะท าให้ผูบ้ังคับนั้นสามารถบังคับต าแหน่งของอากาศยาน
ได้ง่ายกว่าการใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดีมาก 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 18 การรบกวนเสถียรภาพทางการบินของระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 19 การรบกวนเสถียรภาพทางการบินของของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุต 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 20 การรบกวนเสถียรภาพทางการบินของของระบบควบคุมแบบพลศาสตรผ์กผันที่มีความ
คงทน 

 

  4. การทดลองขณะรักษาเสถียรภาพทางการบินและเพ่ิมสัญญาณอ้างอิง ในการ
ทดลองนี้ท าการทดลองด้วยการเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด จนอากาศยานสี่ใบพัดบินรักษา
แนวระดับได้ จากนั้นท าการเพิ่มสัญญาณอ้างอิงเพื่อตรวจสอบพฤติกรรมการตอบสนองของระบบ
ควบคุม จากการทดลองพบว่าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุมแบบ
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมีประสิทธิภาพในการตอบสนองได้ดีกว่าระบบควบคุมแบบพีไอดี 
แสดงดังรูปที่ 5.21 ถึง รูปที่ 5.23 ซึ่งแสดงผลตอบสนองเมื่อผู้บังคับบังคับให้อากาศยานเปลี่ยน
ต าแหน่งไป จะพบว่าการผู้บังคับอากาศยานสามารถบังคับตัวอากาศยานที่ใช้ตัวควบคุมแบบสมัยใหม่
คือ ตัวควบคุมแบบปิดหลายตัวแปรสถานะและระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน 
สามารถควบคุมได้ง่ายกว่าและมีการตอบสนองที่เร็วกว่าด้วย 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 21 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินและเพิ่มสัญญาณอ้างอิงของระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 22 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินและเพิ่มสัญญาณอ้างอิงของระบบควบคุมแบบปิดหลาย
อินพุตหลายเอาต์พุต 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 4 

รูปที่ 5. 23 การรกัษาเสถียรภาพทางการบินและเพิ่มสัญญาณอ้างอิงของระบบควบคุมแบบพลศาสตร์
ผกผันที่มีความคงทน 

 

 5.4.2 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงภายนอกอาคาร 

  ในการทดลองกับอากาศยานสีใ่บพัดจริงภายนอกอาคารนี้ได้น าระบบการภาพเข้ามา
ช่วยในการพิจารณาประสิทธิภาพในการรกัษาเสถียรภาพทางการบนิของอากาศยานสีใ่บพัด โดยอยู่ใน
เงื่อนไขว่า ระบบควบคุมใดที่มีประสทิธิภาพในการควบคุมทีด่ี ย่อมส่งผลให้คุณภาพของภาพถ่ายวิดีโอ
ดีย่ิงข้ึนไปด้วย โดยมีรายละเอียดในการทดลองดังต่อไปนี้ 

  1. การทดลองขณะรักษาเสถียรภาพทางการบิน ในการทดลองนี้ท าการควบคุม
อากาศยานสี่ใบพัดบินเหนือประตูฟุตบอล และท าการบันทึกภาพถ่ายวิดีโอไปพร้อมกับโดยใช้กล้องที่
มองพื้นดินที่ติดไปกับอากาศยานด้วย ท าการเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด จนอากาศยานสี่
ใบพัดบินรักษาแนวระดับ ท าการควบคุมความสูงในขณะท าการบินด้วยระบบควบคุมแบบอัตโนมัติ 
จากการทดลองพบว่าระบบควบคุมทั้ง 3 แบบมีประสิทธิภาพในการควบคุมและคุณภาพของภาพถ่าย
วิดีโอใกล้เคียงกัน แสดงดังรูปที่ 5.24 และภาพถ่ายวิดีโอของระบบควบคุมทั้งหมด แสดงดังรูปที่ 5.25 
ถึง รูปที่ 5.27 จะเห็นว่าภาพวิดีโอดังกล่าวดูเหมือนจะไม่แตกต่างกันแต่ถ้าเห็นภาพในเวลาจริงแล้วจะ
เห็นว่าการใช้ตัวควบคุมสมัยใหม่แบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนั้นภาพจะนิ่งกว่าเล็กน้อย แต่
ผู้วิจัยเช่ือว่าถ้าใช้ระบบประมวลผลที่สงูข้ึน จ านวนบิทมากขึ้น และใช้ตัวตรวจรู้เพื่อวัดระดับความสูงที่
ดีข้ึนผลจะแตกต่างกันมากกว่าน้ี 
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รูปที่ 5. 24 แสดงลกัษณะการรักษาเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 25 ภาพถ่ายวิดีโอของระบบควบคุมแบบพีไอด ี

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 26 ภาพถ่ายวิดีโอของระบบควบคุมแบบปิดหลายอนิพุตหลายเอาต์พุต 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 27 ภาพถ่ายวิดีโอของระบบควบคุมแบบพลศาสตรผ์กผันที่มีความคงทน 
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  2. การทดลองขณะรักษาเสถียรภาพทางการบินและเพ่ิมสัญญาณอ้างอิง ในการ
ทดลองนี้ท าการควบคุมอากาศยานสี่ใบพัดบินเหนือประตูฟุตบอล และท าการบันทึกภาพถ่ายวิดีโอไป
พร้อมกัน ท าการเพิ่มแรงยกให้กับชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด จนอากาศยานสี่ใบพัดบินรักษาแนวระดับท า
การควบคุมความสูงในขณะท าการบินด้วยระบบควบคุมแบบอัตโนมัติ จากนั้นเพิ่มสัญญาณอ้างอิง
ให้กับระบบควบคุมเพื่อดูลักษณะการตอบสนอง จากการทดลองพบว่าระบบควบคุมทั้ง 3 แบบมี
ประสิทธิภาพในการควบคุมและคุณภาพของภาพถ่ายวิดีโอใกล้เคียงกัน แสดงดังรูปที่ 5.28 และ รูปที่ 
5.29 แต่ผู้ควบคุมจะมีความรู้สึกในการควบคุมที่มีการตอบสนองดีกว่าเมื่อให้ตัวควบคุมสมัยใหม่ 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 28 แสดงการเพิม่สญัญาณอ้างองิใหก้ับระบบควบคุม 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 2 

 
วินาทีที่ 3 

รูปที่ 5. 29 ภาพถ่ายวิดีโอของการเพิม่สญัญาณอ้างอิงใหก้ับระบบควบคุม 

 

  3. การถ่ายภาพวิดีโอวัตถุท่ีสนใจ ในการทดลองนี้ท าการบันทึกภาพถ่ายวิดีโอ โดย
ท าการสังเกตุการณ์วัตถุที่สนใจ โดยท าการบินที่ความสูง 5 – 10 เมตร วัตถุที่น ามาพิจารณาคือ 
คอยล์ร้อนเครื่องปรับอากาศ และ ยอดต้นไม้ แสดงดังรูปที่ 5.30 ก และ รูปที่ 5.30 ข จากการ
ทดลองพบว่าภาพถ่ายวิดีโอที่บันทึกได้จากระบบระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมี
คุณภาพที่ดีกว่าระบบควบคุมชนิดอื่น แสดงดังรูปที่ 5.31 ถึง รูปที่ 5.36 รูปที่ 5.31 เป็นผลเมื่อใช้ตัว
ควบคุมแบบพีไอดี ในขณะที่รูปที่ 5.32 และรูปที่ 5.33 เป็นของตัวควบคุมแบบปิดหลายตัวแปร
สถานะและตัวควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน ถ้าพิจารณาจากภาพวิดีโอจะพบว่าถ้าใช้
ตัวควบคุมสมัยใหม่ภาพจะนิ่งกว่าการใช้ตัวควบคุมแบบพีไอดี 
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ก. คอยล์ร้อนครื่องปรบัอากาศ 

 
ข. ต้นไม้ที่ท าการทดลอง 

รูปที่ 5. 30 แสดงวัตถุที่ใช้ประกอบการทดลอง 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 31 ภาพถ่ายวิดีโอคอยล์ร้อนเครื่องปรบัอากาศของระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 32 ภาพถ่ายวิดีโอคอยล์ร้อนเครื่องปรบัอากาศของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลาย
เอาต์พุต 
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วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 33 ภาพถ่ายวิดีโอคอยล์ร้อนเครื่องปรบัอากาศของระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันที่มี
ความคงทน 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 34 ภาพถ่ายวิดีโอยอดต้นไม้ของระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 35 ภาพถ่ายวิดีโอยอดต้นไม้ของระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต 

 

 
วินาทีที่ 1 

 
วินาทีที่ 3 

 
วินาทีที่ 5 

รูปที่ 5. 36 ภาพถ่ายวิดีโอยอดต้นไม้ของระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันทีม่ีความคงทน  



บทที่ 6 
สรุปผลการวิจัยและขอ้เสนอแนะ 

 
6.1 สรุปผลการวิจัย  

 งานวิจัยการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด สามารถ
สรุปงานวิจัยได้ดังนี้ 

 งานวิจัยน้ีท าการพัฒนาระบบควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด โดยน า
ระบบควบคุมแบบเชิงเส้น และ ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้น มาใช้งาน ท าการหารูปแบบจ าลอง
พลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด โดยใช้หลักการของลากรานจ์-ออยเลอร์ ประมาณรูปแบบจ าลอง
พลศาสตร์ให้อยู่ในรูปสมการเชิงเส้นด้วยการจ าลองด้วยโปรแกรมคอมพิวเตอร์ ในส่วนของการ
ออกแบบระบบควบคุม พิจารณาระบบควบคุมแบบเชิงเส้นและระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นมาใช้ใน
การวิจัย อธิบายได้ดังต่อไปนี้ 

 ระบบควบคุมแบบเชิงเส้นได้น าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตมาใช้งาน 
โดยแบ่งออกเป็นการใช้สัญญาณอินพุตจากแรงบิดที่เกิดข้ึนจากชุดโรเตอร์ และสัญญาณอินพุตจาก
แรงดันไฟฟ้าที่จ่ายให้กับชุดโรเตอร์ ทดลองระบบควบคุมโดยการจ าลองระบบด้วยโปรแกรม
คอมพิวเตอร์ ผลจากการทดลองพบว่าระบบควบคุมทัง้ 2 แบบ มีประสิทธิภาพในการควบคุมใกลเ้คียง
กัน ดังนั้นในส่วนของการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงจึงเลือกระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุต
หลายเอาต์พุตโดยใช้สัญญาณอินพุตจากแรงบิดที่เกิดจากชุดโรเตอร์มาใช้ในการทดลอง 

 ระบบควบคุมแบบไม่เชิงเส้นได้น าระบบควบคุมแบบพลศาสตร์ผกผันกับระบบควบคุม
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้ในการวิจัย ทดลองระบบควบคุมโดยการจ าลองระบบด้วย
โปรแกรมคอมพิวเตอร์ ผลการทดลองพบว่าระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมี
ประสิทธิภาพในการควบคุมดีกว่า ดังนั้นในส่วนของการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริงจึงเลือก
ระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้ในการทดลอง 

 การทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริง ได้ท าการจัดหาอุปกรณ์ในการทดลองแบ่งออกเป็น
ส่วนประกอบใหญ่ๆ 2 ส่วน คือ ชุดทดลองอากาศยานสี่ใบพัดพร้อมท าการบิน และ ระบบควบคุมการ
บิน โดยส่วนของระบบควบคุมการบิน ได้พิจารณาระบบควบคุมการบินของ MultiWii ซึ่งเป็นระบบ
ควบคุมการบินที่ได้รับความนิยม และมีโปรแกรมเปิดเผยรหัส ท าให้สะดวกในการวิจัยมากข้ึน 
พิจารณาระบบควบคุม 3 แบบ ได้แก่ ระบบควบคุมแบบคลาสสิค (PID) ซึ่งเป็นระบบควบคุมเดิมของ
ระบบควบคุมการบิน MultiWii ระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุต และ ระบบควบคุม
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทนมาใช้ในการทดลอง เพื่อเปรียบเทียบประสิทธิภาพในการควบคุม 

 ในการพิจารณาประสิทธิภาพของระบบควบคุมในการทดลองกับอากาศยานสี่ใบพัดจริง แบ่ง
การทดลองออกเปน็ 2 ส่วน คือ การทดลองภายในอาคารและการทดลองภายนอกอาคาร การทดลอง
ภายในอาคารพบว่า ระบบควบคุมแบบปิดหลายตัวแปรสถานะและระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผันที่มี
ความคงทน มีประสิทธิภาพในการควบคุมการยกล าตัวของอากาศยานในขณะเริ่มยกล าตัวได้ดีกว่า
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ระบบควบคุมแบบพีไอดี ในด้านการควบคุมผ่านวิทยุควบคุมการบินพบว่าระบบควบคุมแบบปิดหลาย
อินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุมพลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน มีประสิทธิภาพในการควบคุม
การเปลี่ยนต าแหน่งของอากาศยานได้ดีกว่าระบบควบคุมแบบพีไอดี ส่วนการทดลองภายนอกอาคาร
ได้น าระบบการภาพเข้ามาช่วยในการพิจารณา จากการทดลองพบว่า ภาพถ่ายวิดีโอจากระบบควบคุม
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน มีคุณภาพที่ดีกว่าระบบควบคุมอีก 2 แบบ ในด้านการควบคุมผ่าน
วิทยุควบคุมการบินพบว่าระบบควบคุมแบบปิดหลายอินพุตหลายเอาต์พุตและระบบควบคุม
พลศาสตร์ผกผันที่มีความคงทน มีประสิทธิภาพในการควบคุมการเปลี่ยนต าแหน่งของอากาศยานได้
ดีกว่าระบบควบคุมแบบพีไอดี 

 

6.2 ข้อเสนอแนะเพ่ือการวิจัยในอนาคต 

 เนื่องจากระบบควบคุมการบินในงานวิจัยนี้ เป็นระบบควบคุมการบินที่ใช้งานประเภทงาน
อดิเรก มีระบบประมวลผลขนาดเล็ก 8 บิต ประสิทธิภาพในการใช้งานจึงมีจ ากัด ดังนั้นควรจัดหา
ระบบควบคุมการบินที่มีประสิทธิภาพที่ดีข้ึน มีข้อแนะน าคือ 

   1. จัดสร้างชุดควบคุมการบินเอง ข้อดีคือ สามารถจัดการจุดประสงค์ในการใช้งานได้
ตามต้องการ ตกตัวอย่างเช่น การเลือกคุณภาพของอุปกรณ์ตรวจรู้  ข้อเสียคือ จ าเป็นต้องใช้ทักษะ
ทางด้านวิศวกรรมไฟฟ้ามาก 

  2. จัดซื้ออุปกรณ์ในการควบคุมการบิน ข้อดีคือ ไม่จ าเป็นต้องใช้ทักษะทางด้าน
วิศวกรรมไฟฟ้ามาก ข้อเสียคือ ไม่สามารถจัดการจุดประสงค์ในการใช้งานได้ตามต้องการ ในบางครั้ง
เกิดการช ารุดไม่สามารถตรวจสอบได้ และในปัจจุบันมีราคาค่อนข้างสูง 
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ภาคผนวก 



ภาคผนวก ก 
การค านวณหารูปแบบพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพดั 

  

 ในการหารูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัด ผู้วิจัยได้ศึกษาเอกสารอ้างอิงหลาย
ฉบับ จากนั้นได้พิสูจน์รูปแบบจ าลองพลศาสตร์ตามเอกสารอ้างอิงนั้น พบว่าวิทยานิพนธ์ระดับดุษฎี
บัณฑิตของ Samir Bouabdallah[1] มีความถูกต้องและเหมาะสมกับงานวิจัยที่ก าลังท าการศึกษา 
โดยมีข้ันตอนดังต่อไปนี้ 

 

การค านวณสมการลากรานจ์-ออยเลอร์ 

 สมการลากราน์-ออยเลอร์ เป็นสมการเชิงอนุพันธ์ที่ใช้อธิบายการเคลื่อนที่ของระบบทางกล 
การอธิบายการเคลื่อนที่ วิธีนี้จะอธิบายในรูปของพลังงานจน์ (Kinematic Energy) และ พลังงาน
ศักย์ (Potential Energy) ดังนั้นในการค านวณหารูปแบบจ าลองพลศาตร์ จึงท าการหาพลังงานจลน์
และพลังงานศักย์ในการเคลื่อนที่ของระบบก่อน และสามารถหาลากรานจ์เจียน (Lagranian) จาก
สมการ ก.1 

 

   L K V    (ก.1) 
   

 ก าหนดให ้

  L

 

คือ ลากรานจเ์จียนของระบบ 

  K

 

คือ พลังงานจลน์ของระบบ 

  V

 

คือ พลังงานศักย์ของระบบ 

 
 เมื่อค านวณหาพลังงานทั้งสองชนิดแล้ว ท าการจัดให้อยู่ในรูปแบบทั่วไปของสมการการ
เคลื่อนที่ของวิธีการลากรานจ์ ดังสมการที่ ก.2 
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คือ พิสัยทั่วไป (Generalized Coordinates) [ , , , , , ]Tx y z    

  i

 

คือ แรงหรือแรงบิดที่กระท าทั่วไป (Generalized Force or Torque) 
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 โครงสร้างของอากาศยานสี่ใบพัดสมมุติให้มีความสมมาตร ดังนั้นเมทริกซ์โมเมนต์ความเฉ่ือย
ของอากาศยานสี่ใบพัด จึงมีคุณสมบัติเป็นเมทริกซ์ทแยง (Diagonal Matrix) แสดงดังสมการ ก.3 
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 ก าหนดให้ 
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คือ เมทริกซ์โมเมนต์ความเฉ่ือยของอากาศยาน 

  , ,xx yy zzI I I

 

คือ โมเมนต์ความเฉ่ือยของอากาศยานตามแนวแกน x, y, z  
  ตามล าดับ 

 

 ในการอธิบายการเคลื่อนที่ของจดุใดๆ ของอากาศยานเทียบกับกรอบอ้างอิงเฉ่ือยเมื่อเกิดการ
หมุนรอบแกนหลักทั้ง 3 แกน ได้น าเมทริกซ์การหมุนจากสมการที่ 3.6 มาพิจารณาการเรียงตัวของ
อากาศยาน ดังสมการที่ ก.4 

 

    , ,I I B

Br x y z R r  (ก.4) 
 

  
       

       

       

, , c s c

, ,

, , c

x

y

z

r x y z c c x c s s s c y s s z

r x y z s c x s s s c c y s s c s s z

r x y z s x c s y c z

           

           

    

    

    

   

 (ก.5) 

 

 ก าหนดให ้

  c

 

คือมุม cos  และ s  คือมุม sin  
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 จากสมการที่ ก.5 หาอนุพันธ์ของสมการทัง้ 3 เทียบกบัเวลา แสดงดังสมการ ก.6 

 

  

   

 

 

   

 

, ,

c s c

, ,

c s c

X

Y

x y z s c c s x

c c s s s s s c c s y

c s s c s c s c s s c c c z

x y z s c c s x

c c s s s s s c c s y

c s s c s c s c

    

            

            

    

            

       

  

     

    

  

     

    

   

 

 

, ,

c s c

Z

s s c c c z

x y z s c c s x

c c s s s s s c c s y

c s s c s c s c s s c c c z

    

    

            

            



  

     

    

 

      (ก.6) 
 

 จัดรูปแบบสมการใหม่ แสดงดังสมการ ก.7 

 

  

 

 

 

, ,

, ,

, ,

X Xx Xy Xz Xx Xy Xz

Y Yx Yy Yz Yx Yy Yz

Z Zx Zy Zz Zx Zy Zz

x

x y z x y z y

z

x

x y z x y z y

z

x

x y z x y z y

z

      

      

      

 
         
  

 
         
  

 
         
  

 (ก.7) 
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 น าสมการ ก.7 ยกก าลังเพือ่ใช้ในการหาพลังจลน์ต่อไป  

 

         2 2 2 2, , , , , , , ,X Y Zx y z x y z x y z x y z       (ก.8) 
 

 2 , ,

Xx Yx Zx

Xx Xy Xz Xy Yx Yy Yz Yy Zx Zy Zz Zy

Xz Yz Zz

x y z

  

            

  

     
                         
          

      (ก.9) 
 

 ก าหนดให ้
2

2

2

x xy xz

xy y yz

xz yz z

 
 

   
 
 

 

 

 ได้ผลลพัธ์ คือ 

 

   

   

 

 

 
 

 

2 2 2 2 2

2 2 2 2

2 2 2 2

, ,

2

2

2

Xx Yx Zx

Xy Yy Zy

Xz Yz Zz

Xx Xy Yx Yy Zx Zy

Xx Xz Yx Yz Zx Zz

Xy Xz Yy Yz Zy Zz

x y z x

y

z

xy

xz

yz

   

  

  

     

     

     

  

  

  

     

     

     
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 กระจายสมการ 

 

  

   

    

    

  

  

2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2 2

2

2

2 2

, ,

2 2

2 2

2

2

2

x y z x c

y c s s s c c s s

z s c s s c c s c

xy s s c c s s c c

xz c s c c s s c s

yz s c c

  

           

           

         

         

   

 

      

      

   

    

    2 2 2s c c c s c        

  

 

 จัดรูปสมการใหม ่

 

  

    

  

  

  

  

2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2

2

2

2 2 2 2

, , 2

2

2

2

2

2

x y z y z s s

x z s c s c c c

x y c c s c c s

xy s s c c s s c c

xz c s c c s s c s

yz s c c s c c

    

      

      

         

         

      

   

   

   

   

    

     2c s c   

  

 

 จัดสมการให้อยู่ในรปูแบบพลงังานจลน ์

 

  

    

    

    

      
      
 

2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2

2 2 2 2 2 2 2

2

2

1
2

2

1
2

2

1
2

2

K y z R dm r s s

z x R dm r c s c c s c

x y R dm r s s c c c c

xy R dm r s s c c s s c c

xz R dm r c s c c s s c s

yz R

    

        

        

         

         

   

   

   

   

    













     2 2 2 2 2dm r s c c s c c c s c             
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 เนื่องจากเมทริกซ์โมเมนต์ความเฉ่ือยประกอบด้วย 2 ส่วน คือ โมเมนต์ความเฉ่ือย (Inertia 
Moments) อยู่ในแนวทแยงมุม และ ผลิตผลความเฉ่ือย (Inertia Products) อยู่นอกแนวทแยงมุม
จากเงื่อนไขในการค านวณข้อหนึ่งว่าโครงสร้างของอากาศยานมีความสมมาตรทุกทิศทาง ดังนั้น
ผลิตผลความเฉ่ือยจึงถูกละไปเนื่องจากมีค่าน้อยมาก พิสูจน์ข้อเท็จจริง โดยใช้โปรแกรม  CAD จะ
พบว่าโมเมนต์ความเฉ่ือยมีค่ามากกว่าผลิตผลความเฉ่ือยประมาณ 1,000 เท่า  

 

 สมการของพลังงานจลน์ของอากาศยาน แสดงดังสมการ ก.10 

 

   

 

 

 

2 2 2

2 2 2 2 2

2 2 2 2 2

1
2

2

1
2

2

1
2

2

xx

yy

zz

T I s s

I c s c c s c

I s s c c c c

    

        

        

  

  

  

 (ก.10) 

 

 สมการของพลังงานศักย์ของอากาศยาน แสดงดังสมการ ก.11 

 

  
   

        

V g s x s c y c c z dm r

V xdm x gs ydm y gs c zdm z c c

    

    

   

   



  

 (ก.11) 

 

 จัดรูปสมการในรูปแบบทั่วไปของสมการการเคลื่อนที่ของหลักการการลากรานจ์-ออยเลอร ์

 

   

d L L

dt

d L L

dt

d L L

dt








 


 


 

 
 

 

 
 

 

 
 

 
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 จะได้สมการส าหรับมุมโรล มุมพิตซ์ และ มุมยอว์ คือ 

 

  

   

   

     

2

2 2 2

2 1

1 1
2 2

2 2

xx xx xx yy zz

yy zz yy zz

d L L
I s I c I I I c

dt

s I I s c I I

ydm y gc c zdm z gs c

     
 

    

   

 
      

 

   

   

  

 

  

   

   

     

     

2 2

2 2 2

1
2

2

1
2 2

2

2

yy zz yy zz

xx yy zz zz yy

yy zz xx

d L L
I c I s s c I I

dt

s I I s I c s I I

c c I I I xdm x gc

ydm y gs s zdm z gc s

     
 

     

   

   

 
    

 

     

    

 



 

  

 

  

  

   

     

 

2 2 2 2

2 2

2 2

2

1
2 2

2

2 2 1

1
2

2

zz yy xx xx

yy zz xx zz yy

yy zz xx yy zz

yy zz

d L L
c I c I s s I s I

dt

s c I I s I I c I s

s c I I c I c I I

s s I I

      
 

     

     

  

 
    

 

    

     

 

  

 

 ท าการลดรูปอีกครั้งโดยน าเมทริกซ์เปลี่ยนรูปของความเร็วเชิงมุม จากสมการ 3.7 มาใช้เพื่อ
จัดรูปแบบสมการให้สะดวกยิ่งข้ึน จะได้สมการส าหรับมุมโรล มุมพิตซ์ และ มุมยอว์ คือ 
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       

     

        

  

xx x yy zz y z

z zz x y xx yy y yy x z zz xx

x xx y z yy zz y yy x z zz x

d L L
I w I I w w ydm y gc c zdm z gs c

dt

d L L
s w I w w I I c w I w w I I

dt

xdm x gc ydm y gs s zdm z gc s

d L L
s w I w w I I s c w I w w I I

dt

   
 

 
 

    

  
 

 
      

 

 
       

 

   

 
       

 

 

  

  

  

x

z zz x y xx yyc c w I w w I I   

  

 

 ก าหนดให ้

  , ,x y zw w w

 

คือ ความเร็วเชิงมุมของล าตัวอากาศยานตามแนวแกน x, y, z 

 

 แรงยกของชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด แรงบิดตามแนวแกน x เกิดจากแรงยกที่ไม่เท่ากันของชุดโร
เตอร์ชุดที่ 1, 2 และชุดโรเตอร์ชุดที่ 3,.4 แสดงดังสมการ ก.12 

 

       2 2 2 2

1 2 3 4bl        (ก.12) 

 

 แรงยกของชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด แรงบิดตามแนวแกน y เกิดจากแรงยกที่ไม่เท่ากันของชุดโร
เตอร์ชุดที่ 1, 4 และชุดโรเตอร์ชุดที่ 2,.3 แสดงดังสมการ ก.13 

 

       2 2 2 2

1 3 2 4bl        (ก.13) 

 

 แรงยกของชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด แรงบิดตามแนวแกน z เกิดจากแรงยกที่ไม่เท่ากันของชุดโร
เตอร์ชุดที่ 1, 3 และชุดโรเตอร์ชุดที่ 2.4 แสดงดังสมการ ก.14 

 

       2 2 2 2

2 4 1 3d        (ก.14) 

 

 ก าหนดให ้

  b  คือ ค่าสัมประสิทธิของแรงยกที่ชุดโรเตอรส์ร้างข้ึน 
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  l  คือ ระยะห่างระหว่างจุดกึ่งกลางโรเตอร์ถึงจุดศูนย์ถ่วงของอากาศยาน 

  d  คือ ค่าสัมประสิทธิของแรงต้านอากาศในการหมุนของชุดโรเตอร ์

  
i คือ ความเร็วเชิงมุมของโรเตอร์แต่ละชุด (i = 1,2,3,4) 

 

 แรงบิดตามแนวแกน x จากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนชุดโรเตอร์ แสดงดัง
สมการ ก.15 

 

    1 3 2 4r yJ w        (ก.15) 
 

 แรงบิดตามแนวแกน y จากผลกระทบของไจโรสโคปิกของการหมุนชุดโรเตอร์ แสดงดัง
สมการ ก.16 

 
    2 4 1 3r xJ w        (ก.16) 
 

 ก าหนดให ้

  
r
J คือ โมเมนต์ของความเฉ่ือยของโรเตอร ์

 

 ในงานวิจัยน้ีท าการศึกษาในขณะที่อากาศยานบินรักษาระดับเท่านั้น ดังนั้นมุมการหมุนจึง
เป็นมุมเล็กมากๆ ส่งผลให้ความเร็วเชิงมุมที่กรอบอ้างอิงเฉ่ือยมีค่าเท่ากับมุมที่กรอบล าตัวอากาศยาน 
ดังแสดงในสมการที่ 3.8 ดังนั้นจึงแสดงรูปแบบจ าลองพลศาสตร์ของอากาศยานสี่ใบพัดได้ดังสมการที่ 
ก.17 

 

 

        

        

      

2 2 2 2

3 4 1 21 3 2 4

2 2 2 2

1 3 2 42 4 1 3

2 2 2 2

2 3 1 4

yy zzr

xx xx xx

r zz xx

yy yy yy

xx yy

zz zz

blI IJ

I I I

blJ I I

I I I

d I I

I I

       


        


    


    
  

     
  

   
 

 (ก.17) 

 



ภาคผนวก ข 
การหาพารามิเตอรเ์พือ่ใช้ในงานวิจัย 

  

 ในการประมาณระบบเป็นเชิงเส้น การออกแบบระบบควบคุมและการจ าลองระบบการ
เคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัด จ าเป็นต้องระบุค่าพารามิเตอร์ในการใช้งาน พารามิเตอร์สามารถหา
ได้จากการทดลองผ่านเครื่องมือในการวัด แต่เนื่องจากพารามิเตอร์บางตัวจ าเป็นต้องใช้เครื่องมือวัดที่
มีราคาสูง ตัวอย่างเช่น การวัดแรงบิดของชุดโรเตอร์ จึงแก้ไขปัญหาดังกล่าวด้วยการหาข้อมูลอ้างอิง
จากผู้ผลิตอากาศยานสี่ใบพัดที่เ ช่ือถือได้ โดยอ้างอิงอากาศยานสี่ใบพัดของบริษัท Ascending 
Technologies รุ่น Palican เนื่องจากมีข้อมูลประกอบมาแล้วจากทางบริษัท โดยหลักการพิจารณา
คือ เนื่องจากขนาดที่คล้ายคลึงกันของอากาศยานสี่ใบพัดของบริษัทดังกล่าวกับอากาศยานที่ถูกสร้าง
ข้ึน และสามารถวัดพารามิเตอร์ตัวใดตัวหนึ่งซึ่งมีค่าใกล้เคียงกัน ดังนั้นการอ้างอิงข้อมูลพารามิเตอร์
ตัวอื่นๆ จึงสามารถกระท าได้ โดยเริ่มต้นจากการวัดแรงยกและความเร็วของชุดโรเตอร์ เนื่องจาก
สามารถกระท าได้สะดวก โดยมีอุปกรณ์ในการทดลอง แสดงดังรูปที่ ข.1 

 

 
ชุดทดลองที่ 1 

 
ชุดทดลองที่ 2 

รูปที่ ข. 1 แสดงอปุกรณ์ในการวัดแรงยกและความเร็วของชุดโรเตอร์ 
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 ชุดอุปกรณ์ที่ใช้ในการหาค่าพารามิเตอร์มีอยู่ด้วยกัน 2 ชุด คือ ชุดทดลองที่ 1 เป็นของ
อากาศยานสี่ใบพัดของบริษัท Ascending Technologies และ ชุดการทดลองที่ 2 เป็นของอากาศ
ยานสี่ใบพัดที่ถูกสร้างขึ้น  

  โดยแต่ละชุดประกอบด้วยอุปกรณ์ดังต่อไปนี ้

  หมายเลข 1 คือ วิทยุควบคุมการบิน 

  หมายเลข 2 คือ อุปกรณ์รบัสญัญาณวิทยุควบคุมการบิน 

  หมายเลข 3 คือ ระบบควบคุมการบิน 

  หมายเลข 4 คือ อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็คโทรนิกส์ 

  หมายเลข 5 คือ มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรง 

  หมายเลข 6 คือ ใบพัด 

 

  
รูปที่ ข. 2 แสดงวิธีการเช่ือมต่อชุดอุปกรณ์ของอากาศยานสีใ่บพัดที่ใช้ในการหาค่าพารามเิตอร์ 

 

 ในข้ันตอนการวัดแรงยกและความเร็วเชิงมุมของชุดโรเตอร์ การก าหนดความเร็วของชุดโร
เตอร์ ควบคุมผ่านทางวิทยุควบคุมการบิน จากนั้นอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการบินจึงส่ง
สัญญาณให้กับระบบควบคุมการบินเพื่อส่งสัญญาณให้กับอุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบ
อิเล็คโทรนิกส์ เพื่อจ่ายแรงดันไฟฟ้าให้ชุดโรเตอร์ต่อไป ในการวัดความเร็วของชุดโรเตอร์ใช้ Optical 
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Tachometer ส่วนการวัดแรงยกใช้ตาช่ังดิจิตอลในการวัด โดยมีวิธีการ คือ วางวัตถุน้ าหนัก 2 
กิโลกรัมบนตาช่ังดิจิตอล แล้ววัดน้ าหนักที่ลดลงจากแรงยกที่สร้างจากชุดโรเตอร์ ดังรูปที่ ข.2 ข้อมูล
ในการทดลองแสดงดังตารางที่ ข.1 และ ข.2 

 

ตารางที่ ข. 1 ข้อมูลแรงยกและความเร็วของโรเตอร์ของอากาศยานสี่ใบพัด บริษัท Ascending 
Technologies 

 
 

ตารางที่ ข. 2 ข้อมูลแรงยกและความเร็วของโรเตอร์ของอากาศยานสี่ใบพัดที่ถูกสร้างขึ้น 

 
 

 จากรูปที่ ข.3 (ก) และ ข.3 (ข) แสดงความสัมพันธ์ระหว่างแรงยกกับความเร็วของชุดโรเตอร์
ยกก าลังสอง โดยความสัมพันธ์ดังกล่าวสามารถแสดงในรูปแบบสมการความสัมพันธ์ในการหา
สัมประสิทธ์ิแรงยก โดยสมการที่ ข.1 (อากาศยานสี่ใบพัดบริษัท Ascending Technologies) และ 
สมการที่ ข.2 (อากาศยานสี่ใบพัดที่ถูกสร้างขึ้น) 
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(ก) 

 
(ข) 

รูปที่ ข. 3 แสดงข้อมลูระหว่างแรงยกกบัความเร็วเชิงมมุของโรเตอร์ยกก าลงัสอง (ก) อากาศยานสี่
ใบพัดของบริษัท Ascending Technologies และ (ข) อากาศยานสี่ใบพัดที่ถูกสร้างข้ึน 

 

   

2
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2
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
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 (ข.1) 

 

   

2
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











  


     

 (ข.2) 

 

 จากสมการเห็นได้ว่าค่าสัมประสิทธ์ิแรงยกของอากาศยานทั้งสองแบบมีค่าใกล้เคียงกันมาก 
ดังนั้นจึงสรุปว่า พารามิเตอร์ที่ใช้ในการวิจัย สามารถยึดถือตามข้อมูลอ้างอิงของอากาศยานสี่ใบพัด 
บริษัท Ascending Technologies โดยแสดงดังตารางที่ ข.3 

 

 ในงานวิจัยนี้ท าการศึกษาการออกแบบระบบควบคุมทั้งหมด 4 ชนิด หนึ่งในนั้นคือ การ
ออกแบบระบบควบคุมแบบปริภูมิสเตต โดยใช้สัญญาณอินพุตคือ สัญญาณแรงดันไฟฟ้า จึง
จ าเป็นต้องท าการหาความสัมพันธ์ระหว่างสัญญาณแรงดันไฟฟ้ากับความเร็วของชุดโรเตอร์ โดยมี
อุปกรณ์ในการทดลอง แสดงดังรูปที่ ข.4 ความสัมพันธ์ระหว่างสัญญาณแรงดันไฟฟ้ากับความเร็วการ
หมุนของชุดโรเตอร์ แสดงดังรูปที่ ข.5 (ก) ถึง ข.5 (ง) และรูปแบบสมการความสัมพันธ์ระหว่าง
สัญญาณแรงดันไฟฟ้ากับความเร็วการหมุนของชุดโรเตอร์ทั้ง 4 ชุด แสดงดังสมการที่ ข.3 
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 (ข.3) 

 

 โดยข้อมูลที่ใช้ในการจ าลองได้มาจากการทดลอง และการวิเคราะห์ทางสถิติ การจ าลอง
ความสัมพันธ์ดังกล่าวนี้ เราสามารถหาค่า 2 0.99R    ซึ่งแสดงว่าความสัมพันธ์ดังกล่าวได้ความ
แม่นย าค่อนข้างดีมาก 

 

ตารางที่ ข. 3 ค่าสัมประสทิธ์ิของอากาศยานสี่ใบพัดที่ใช้ในการวิจัย 

พารามิเตอร ์ สัญลักษณ์ หน่วย 
อากาศยานสี่ใบพัด
บริษัท Ascending 

Technologies 

อากาศยานสี่ใบพัด
ที่ถูกสร้างขึ้น 

น้ าหนักสทุธิ m  Kg  0.75 0.78 

โมเมนต์ความเฉ่ือยของแกน x xxI  2Kg m  8.1e-3 7.7e-3 

โมเมนต์ความเฉ่ือยของแกน y yyI  2Kg m  8.1e-3 7.7e-3 

โมเมนต์ความเฉ่ือยของแกน z zzI  2Kg m  1.4e-2 1.3e-2 

ค่าสัมประสิทธ์ิแรงยก b  2Ns  1.1e-5 1.0e-5 

ค่าสัมประสิทธ์ิแรงต้านอากาศ d  2Nms  1.1e-6 1.1e-6 

ความยาวรัศมีใบพัด radR  m  0.13 0.13 

โมเมนต์ความเฉ่ือยของชุดโรเตอร ์ rJ  2Kg m  10.4e-5 7.3e-5 

ความยาวของแขนยึด l  m  0.24 0.23 
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รูปที่ ข. 4 แสดงอปุกรณ์ที่ใช้ในการหาความสมัพันธ์ระหว่างสัญญาณแรงดันไฟฟ้ากบัความเร็วการ

หมุนของชุดโรเตอร ์

  

 
(ก) 

 
(ก) 

 
(ค) 

 
(ง) 

รูปที่ ข. 5 แสดงกราฟความสัมพันธ์ระหว่างสญัญาณแรงดันไฟฟ้ากับความเร็วการหมุนของชุดโรเตอร์
ทั้ง 4 ชุด 
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รูปที่ ข. 6 เปรียบเทียบข้อมูลของชุดโรเตอร์ทัง้ 4 ชุด 

 

 เนื่องจากทั้ง 4 สมการมีค่าใกล้เคียงกันมาก ดังแสดงดังรูปที่ ข.6 ดังนั้น ดังนั้นความสัมพันธ์
ระหว่างสัญญาณแรงดันไฟฟ้ากับความเร็วการหมุนของชุดโรเตอร์ยกก าลังสองทั้ง 4 ชุด แสดงดัง
สมการต่อไปนี้ คือ 

   
2 4

1 4 1 41.3 10 DC     (ข.3) 



ภาคผนวก ค 
อุปกรณ์ที่ใช้ในวิทยานพินธ ์

 
 อุปกรณ์ในการสร้างอากาศยานสี่ใบพัดต้นแบบ มหีลกัการในการเลือกอุปกรณ์ในการสร้าง 
ดังต่อไปนี ้

  • วัสดุของโครงสร้างและอุปกรณ์ต่างๆ มีความทนทานต่อการร่วงหล่น เนื่องจากใน
งานวิจัยน้ีเป็นการทดลองเกี่ยวกับการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพการบิน ดังนั้นจึงมีโอกาสสูงที่
จะเกิดอุบติเหตุขณะทดลอง  
  • จัดหาโครงสร้างและอุปกรณ์ต่างๆ ที่น้ามาประกอบ ให้มีน้้าหนักเบาที่สุดเพื่อเป็น
การลดภาระในการสร้างแรงยก เพิ่มระยะเวลาในการท้าการบิน และเพิ่มภาระบรรทุกอุปกรณ์ต่างๆ 
ได้มากข้ึน 
 

 
รูปที่ ค. 1 อุปกรณ์ทั้งหมดของอากาศยานสี่ใบพัดในการท าวิจัย 

 

1. โครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัด (Quadrotor Frame) 

 ในปัจจุบันโครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัดส่วนใหญ่ได้น าอะลูมิเนียมหรือคาร์บอนไฟเบอร์เป็น
วัสดุหลัก อากาศยานสี่ใบพัดควรมีน้ าหนักเบา และมีความแข็งแรงเพียงพอต่อการยึดอุปกรณ์ต่างๆ 
เข้าด้วยกัน ในงานวิจัยน้ีได้พิจารณาโครงสร้างของ Hobbyking X525 ซึ่งสร้างจากวัสดุไฟเบอร์กลาส 
และ อะลูมิเนียมชนิดน้ าหนักเบา มีความกระทัดรัด และ คล่องตัว โดยมีความยาวรวมของแขนยึดยาว 
52.5 mm มีน้ าหนัก 415 กรัม (ไม่รวมอุปกรณ์อิเล็คโทรนิกส์) ประกอบด้วย แป๊บอลูมิเนียมแบบบาง
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ขนาด 4 หุน (ครึ่งนิ้ว) ขนาดยาว 25 เซนติเมตร จ านวน 4 ช้ิน ประกอบกันเป็นรูปกากบาทบนแผ่น
ยึดช้ินส่วนทั้งหมด แสดงดังรูปที่ ค.2  

 

 
รูปที่ ค. 2 โครงสร้าของอากาศยานสี่ใบพัดของ Hobbyking X525 

 

 
รูปที่ ค. 3 ชุดใบพัดของอากาศยานสี่ใบพัด 

 

2. ใบพัด (Propeller) 

 ใบพัดของอากาศสี่ใบพัดมีมุมพิตซ์คงที่ แตกต่างจากเฮลิคอปเตอร์ที่สามารถปรับเปลี่ยน
มุมพิตซ์ได้ ในการเปลี่ยนแปลงท่าทางการบิน อากาศยานสี่ใบพัดใช้การเปลี่ยนแปลงความเร็วของชุด
โรเตอร์ แต่เฮลิคอปเตอร์ใช้การปรับเปลี่ยนมุมพิตซ์แทน ปัจจุบันใบพัดส่วนใหญ่ท าจากพลาสติก ใน
งานวิจัยนี้ได้น าใบพัดของบริษัท DJI มาใช้ในการวิจัย โดยมีเส้นผ่านศูนย์กลางประมาณ 10 นิ้ว ดัง
แสดงในรูปที่ ค.3 
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รูปที่ ค. 4 มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไร้แปรงถ่านของบรษัิท DJI 

 

3. มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไร้แปรงถ่าน (DC Brushless Motors) 

 มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรง แบ่งออกเป็น 2 ชนิด คือ มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบแม่เหล็ก
ถาวร (DC Permanent Magnet Motor) ซึ่งใช้แม่เหล็กถาวรสร้างสนามแม่เหลก็ และใช้แปรงถ่านใน
การจ่ายกระแสให้ขดลวดที่อยู่ในแกนหมุน และมอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไร้แปรงถ่าน คล้ายชนิด
แรก แตใ่ช้วงจรอิเลคทรอนิกส์จ่ายกระแสให้ขดลวดหลายขดที่อยู่ที่แกนหมุนสลับไปเรื่อยๆ แทนการ
ใช้แปรงถ่าน มีประสิทธิภาพสูงกว่ามอเตอร์แบบใช้แปรงถ่าน คือ มีอัตราส่วนก าลังต่อน้ าหนักสูงกว่า 
ในการเลือกมอเตอร์มาใช้ในงานวิจัยนี้ มีการพิจารณาดังต่อไปนี้ แรงดันสูงสุดที่มอเตอร์รับได้ 
ความเร็วรอบต่อนาทีต่อหน่วยแรงดัน (rpm/V) หรือ kV เช่น 900 kV หมายถึงมอเตอร์จะหมุน 9000 
รอบต่อนาทีเมื่อจ่ายแรงดัน 10 Volt และกระแสสูงสุดที่มอเตอร์ใช้ เพื่อน าไปเลือกแบตเตอรี่และ
อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์ที่รองรับภาระของมอเตอร์ ส าหรับงานวิจัยนี้ ใช้
มอเตอร์ของ DJI  รุ่น 2212 มีความเร็วรอบต่อนาทีต่อหน่วยแรงดัน คือ920 kV เหมาะกับแบตเตอร์รี่
แบบ lithium polymer (LiPo) ขนาด 3 cells และใบพัดขนาด 10 นิ้ว  แสดงดังรูปที่ ค.4 

 

4. อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์ (Electronic Speed Control) 

 อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์ ท าหน้าที่ควบคุมแรงดันไฟฟ้าที่จ่าย
ให้กับมอเตอร์ โดยรับสัญญาณ Pulse-Width Modulated (PWM) signal ขนาดความถ่ี 400 Hz 
จากระบบควบคุมการบิน ในงานวิจัยน้ีเลือกใช้อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์
ของบริษัท DJI ดังแสดงในรูปที่ ค.5 
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รูปที่ ค. 5 อุปกรณ์ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนกิส์ของบริษัท DJI 

 

 
รูปที่ ค. 6 ระบบควบคุมการบินของ Multiwii SE V2.0 

 

5. ระบบควบคุมการบิน (Flight Controller System) 

 ระบบควบคุมการบินท าหน้าที่ควบคุมการท างานของระบบรักษาเสถียรภาพการบินของ
อากาศยานสี่ใบพัด ระบบควบคุมการบินของ Multiwii SE V2.0 สามารถควบคุมอากาศยาน
หลากหลายประเภท และเหมาะที่จะใช้กับอากาศยานปีกหมุนแบบต่าง แสดงดังรูป ค.6 

ระบบควบคุมการบินประกอบด้วยอุปกรณ์ส าคัญดังต่อไปนี้ 

  • 6 input channels for standard receiver and PPM SUM receiver (รับ
สัญญาณจากอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สายได้อีก 6 ช่อง และอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สายแบบ 
PPM SUM) 

   • Up to 8-axis motor output (สามารถควบคุมมอเตอร์ได้อีก 8 ชุด) 

   • 2 servos output for PITCH and ROLL gimbal system (เพิ่มช่องเช่ือมต่อใน
การควบคุมชุดกิมบอลอีก 2 ช่อง) 

   • Separate 3.3V and 5V LDO voltage regulator (แยกอุปกรณ์ควบคุม
แรงดันไฟฟ้าขนาด 3.3V และ 5V ออกจากกัน) 
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   • ATmega328P Microcontroller (5V, 16MHz) (ใช้ไมโครคอนโทลเลอร์ของ 
AVR รุ่น ATmega328P รองรับแรงดันไฟฟ้า 5V ความถ่ี 16MHz)  

  • MPU6050C 6-axis gyro/accelerometer with Motion Processing Unit 
(อุปกรณ์ตรวจรู้วัดความเร่ง (Accelerometer) และไจโร (Gyroscope) อย่างละสามแกน) 

   • HMC5883L 3-axis digital magnetometer (อุปกรณ์ตรวจรู้เข็มทิศแบบสาม
แกน (ใช้ระบุทิศทาง)) 

   • BMP085 (barometric) pressure sensor (อุปกรณ์ตรวจรู้ วัดความดัน
บรรยากาศ (น าค่าที่ได้ไปค านวณความสูงจากระดับน้ าทะเล)) 

   • On board logic level converter 

  • ขนาด 40x12x40 มม. และน้ าหนัก 9.6 กรัม 

 

 
รูปที่ ค. 7 แบตเตอรร์ี่แบบ Lithium Polymer (LiPo) 

 

6. แบตเตอร์รี่แบบ Lithium Polymer (LiPo) 

 แบตเตอรี่ชนิดนี้นิยมเรียกช่ือสั้นๆว่า LiPo (ลิโพ) ดังแสดงในรูปที่ ค.7 มีข้อด ีคือ น้ าหนักเบา
และมีประสิทธิภาพในการจ่ายกระแสไฟฟ้าสูง สามารถเก็บพลังงานไฟฟ้าได้มากกว่าแบบ Nickel 
Cadmium (NiCd) ถึง 350 % และน้ าหนักที่น้อยกว่า 10 - 20 % โดยประมาณ และอัตราของ
แรงดันไฟฟ้าที่ลดลงเอง โดยที่เราไม่ได้ใช้งาน (Self Discharge) อยู่ที่ประมาณ 5% ซึ่ง แบตเตอรี่
แบบ NiHM มีอัตราอยู่ที่ 30% และ NiCd ที่ 20% ข้อเสีย คือ ห้ามใช้จนแรงดันไฟฟ้าต่ ากว่า 3.0 v 
เพราะอาจเสียหายได้ โดยแบตเตอรี่ชนิดนีแ้ต่ละก้อนจะระบุคุณสมบัตขิองมันเองไว้อย่างชัดเจน เช่น 
ระบุจ านวนโวลท์(V) , กระแสไฟฟ้าที่จ่ายต่อช่ัวโมง(mAh) และความสามารถในการจ่ายกระแสไฟฟ้า
เพิ่มข้ึน(C) ตัวอย่างการค านวน ค่า C เช่น หากแบตเตอรี่ ระบุ 1,000 mAh battery 20C 
หมายถึงแบตเตอรี่มีความสามารถจ่ายกระแสไฟได้ที่ 1,000 mAh x 20 = 20,000mA = 20 Amps  
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รูปที่ ค. 8 ส่วนประกอบของอปุกรณ์ส่งสัญญาณแบบไรส้าย 

 

7 อุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุแบบไร้สาย (Transmitter) 

 เป็นอุปกรณ์ที่ใช้ควบคุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานในระยะไกล โดยการส่งสัญญาณวิทยุ
แบบไร้สาย ส่วนประกอบของอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุแบบไร้สาย แสดงในรูปที่ ค.8  

  1. Antenna เสาอากาศของอุปกรณ์ ควรจะตั้งให้เสาอากาศตั้งฉากกับจอตั้งค่า 
(LCD screen) มีหน้าที่ส่งสัญญาณควบคุมการบินให้กับชุดรับสัญญาณควบคุมการบิน 

  2. Throttle/rudder control stick มีหน้าที่ 2 แบบ คือ เมื่อผลักก้านควบคุมไป
ทางซ้าย-ขวา จะเป็นการควบคุมทิศทางการหมุนหรือมุมยอว์ของอากาศยานสี่ใบพัด และเมื่อผลักขึ้น-
ลง จะเป็นควบคุมแรงยก โดยการเพิ่ม-ลดความเร็วของชุดโรเตอร์ 

  3. Aileron/elevator control stick มีหน้าที่ 2 แบบ คือ เมื่อผลักก้านควบคุมไป
ทางซ้าย-ขวา จะเป็นการควบคุมการเอียงตัวหรือมุมโรล์ท าให้อากาศยานเคลื่อนที่ไปทางซ้าย -ขวา 
และเมื่อผลักก้านข้ึน-ลง จะเป็นการควบคุมมุมพิตซ์ท าให้อากาศยานเดินหน้า-ถอยหลัง 

  4. Trim lever ปุ่มปรับแบบละเอียด โดยก้านควบคุมแต่ละทิศทางก็จะมีปุ่มปรับ
แยก สามารถเลือกปรับได้ 

  5. Gyro switch/CH.5 เป็นสวิตซ์ที่เลือกใช้ค่าเกนของตัวควบคุมไจโร ซึ่งสามารถ
เลือกได้ 2 ค่า โดยการผลักสวิตซ์ข้ึนหรอืลง และค่าเกนของตัวควบคุมไจโรทั้ง 2 ค่าสามารถปรับตั้งค่า
ได้ตามที่ต้องการในอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุ ซึ่งวิธีการตั้งค่าสามารถศึกษาได้จากคู่มือของอุปกรณ์ 

  6. Aileron, Elevator and Rudder dual rate switch เป็นสวิตซ์ที่เลือกใช้ค่าเกน
ความไวในการตอบสนองของก้านควบคุมทั้ง 3 Channel ซึ่งสามารถเลือกตั้งค่าได้ 2 ค่าโดยการผลัก
สวิตช์ข้ึนลงเหมือนกับ Gyro switch  

  7. Charging jack ช่องเสียบสายชาร์จแบตเตอร์รี่ 

  8. On-Off switch ใช้เปิด-ปิดอุปกรณ์ 
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  9. DATA INPUT lever, MODE key, SELECT key ใช้ในการปรับตั้งค่าโดย
ละเอียดของอุปกรณ์ส่งสัญญาณไร้สาย ซึ่งวิธีการตั้งค่าสามารถศึกษาได้จากคู่มือของอุปกรณ์ 

  10. LCD screen จอแสดงค่า โดยค่าที่ส าคัญได้แก่ ระดับแบตเตอร์รี่ ซึ่งหากมีค่าต่ า
กว่า 9V ควรจะชาร์จแบตเตอร์รี่ เพื่อป้องกันอากาศยานตก เสียหาย 

 

 
รูปที่ ค. 9 อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สาย 

 

 
รูปที่ ค. 10 การจัดวางเสาอากาศ 

 

8 อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สาย (Receiver) 

 เป็นอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สายจากอุปกรณ์ส่งสัญญาณ แล้วส่งสัญญาณไปยังอุปกรณ์
ต่างๆบนอากาศยาน ประกอบด้วย เสาอากาศ ช่องเสียบสายสัญญาณออก 1-6 และ B และหลอดไฟ 
LED ดังแสดงในรูปที่ ค.9 

เสาอากาศของอุปกรณ์ ควรจะจัดให้เป็นเส้นตรงให้มากที่สุด และควรจัดให้เสาอากาศทั้งสอง ท ามุม
กัน 90˚ ดังแสดงในรูปที่ ค.10  

ช่องเสียบสายสัญญาณ 1-6 และ B แต่ละช่องจะประกอบด้วย 3 ขา โดย 2 ขาเป็นสายไฟ +/- และขา
ที่เหลือเป็นสญัญาณเอาพุตท์ โดยแต่ละช่องจะรับสัญญาณจากส่วนต่างๆของอุปกรณ์ส่งสัญญาณแบบ
ไร้สาย ดังแสดงในตารางที่ ค.1 ส าหรับอากาศยานของกลุ่ม ช่องทั้งหมดจะต่อเช่ือมกับชุดควบคุมการ
บิน ส่วนหลอดไฟ LED จะแสดงสถานะของอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุไร้สาย ดังแสดงในตารางที่ ค.2  
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ตารางที่ ค. 1 แสดงสญัญาณจากแตล่ะช่องของอุปกรณ์รับสญัญาณ 

Receiver Output channel Transmitter Function 

1 Aileron control stick 

2 Elevator control stick 

3 Throttle control stick 

4 Rudder control stick 

5 Gyro switch 

6 Pitch 

B Battery 

 

ตารางที่ ค. 2 แสดงสถานะของอุปกรณ์ตามสีของหลอดไฟ 

 
 



ภาคผนวก ง 
การสร้างอากาศยานสี่ใบพดั 

 
 ในส่วนนี้กล่าวถึงการสร้างอากาศยานสี่ใบพัด โดยท าการช้ีแจงรายละเอียดของค่าใช้จ่าย
ทั้งหมดที่ใช้ในการสร้าง การประกอบอุปกรณ์ทางกล และ อุปกรณ์ทางไฟฟ้าตามล าดับ 

 

1. อุปกรณ์ในการสร้างอากาศยานสี่ใบพัด 

 อุปกรณ์ส าหรับสร้างอากาศยาน 1 ล า และราคาของแต่ละอุปกรณ์แสดงดังตารางที่ ง.1 โดย
ไม่รวมอุปกรณ์อื่นๆ เช่น สายไฟ ตะกั่ว เป็นต้น พบว่าราคารวมของอากาศยานมีค่าประมาณ 
19,132.6 บาท (ราคาสินค้า เมื่อวันที่ 27 มีนาคม 2557)  

ตารางที่ ง. 1 รายการอุปกรณ์ส าหรับสร้างอากาศยานและราคาของแต่ละอุปกรณ์ 

รายการ จ านวน หน่วย 
ราคาต่อหน่วย

(บาท) 
จ านวนเงิน

(บาท) 

MultiWii Flight Controller 1 ชุด 1,500 1,500 

ESC DJI 30 A 4 ตัว 800 3,200 

DJI Brushless Motor 920 KV 4 ตัว 900 3,600 

แบตเตอร์รี่ Lithium Polymer ชนิด 3  เซลล์ 1 ก้อน 850 850 

สวิตซ์ ON-OFF ชนิด 3 หัวต่อ 2 ตัว 10 20 

โครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัด Hobbyking X525 1 ชุด 3,000 3,000 

สกรูหัวจม M3x10 30 ตัว 0.75 22.5 

สกรูหัวจม M3x20 22 ตัว 0.95 20.9 

สกรูหัวจม M3x30 4 ตัว 1.5 6 

หัวน็อตด า M3 66 ตัว 0.2 13.2 

Transmitter 6EX 2.4GHz 1 เครื่อง 6300 6300 

ใบพัด DJI 1045 4 ใบ 150 600 

 
รวม 19,132.6 
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2. การประกอบอุปกรณ์ทางกล 

 

 
(ก) 

 
(ข) 

 
(ค) 

 
(ง) 

 
(จ) 

รูปที่ ง. 1 ส่วนประกอบโครงสร้าของอากาศยานสี่ใบพัด Hobbyking X525 
  

 
(ก) 

 
(ข) 

 
(ค) 

รูปที่ ง. 2 แสดงการประกอบอากาศยานสี่ใบพัด 

 

 
รูปที่ ง. 3 แสดงระบบควบคุมการบิน MultiWii V.2.0 มุมมองจากด้านบน สัญลักษณ์ลกูศรสีขาวบน

บอร์ดแสดงทิศทางเมื่อมองไปข้างหน้า 

 

 การประกอบอากาศยานแต่ละช้ินส่วนเข้าด้วยกันจะใช้สกรูหัวจม M3 ความยาวต่าง ๆ ตาม
ความเหมาะสม แสดงดังรูปที่ ง.1(ก) โดยมีขั้นตอนดังนี้ 

  1. ประกอบโครงสร้างอากาศยานสี่ใบพัดโดยน าส่วนประกอบต่างๆ ได้แก่ แผ่นยึด
อุปกรณ์รวม แสดงดังรูปที่ ง.1(ข) แผ่นยึดมอเตอร์ แสดงดังรูปที่ ง.1(ค) ขาตั้ง แสดงดังรูปที่ ง.1(ง) 
แขนอะลูมิเนียม แสดงดังรูปที่ ง.1(จ)  น าส่วนประกอบเหล่าน้ีประกอบเข้าด้วยกัน ได้โครงสร้างส าเร็จ
แสดงดังรูปที่ ง.2(ก) หลังจากนั้นติดตั้งระบบควบคุมการบนิ โดยให้สัญลักษณ์ลูกศรสขีาวช้ีไปด้านหน้า 
ระหว่างแขนอะลูมิเนียมสีแดง 
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  2. น ามอเตอร์และชุดใบพัดประกอบเข้ากับโครงสร้างส าเร็จ แสดงรูปที่ ง. 2(ข) 
เนื่องจากอากาศยานสี่ใบพัดที่ใช้ในงานวิจัยนี้วางตัวแบบ X ดังนั้นชุดใบพัดทั้ง 4 ชุด จึงวางตัวมี
ลักษณะดังรูปที่ ง.4  

 

 
รูปที่ ง. 4 แสดงลักษณะการติดตั้งชุดใบพัด 

 

3. การประกอบอุปกรณ์ทางไฟฟ้า 

  1. ส าหรับอุปกรณ์ควบคุมความเรว็มอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์ มคีอนเนกเตอร์แบบ 
แบน ข้ัวละ 3 ขา (Signal, +, -) โดยวางตัวตามชุดโรเตอร์ น าระบบควบคุมการบินต่ออุปกรณ์ควบคุม
ความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็กทรอนิกส์ส าหรับโรเตอร์แต่ละชุดทั้งหมด 4 ชุด (ตรวจเช็คการทิศทางการ
หมุนของมอเตอร์และใบพัดให้ถูกต้อง) แสดงดังรูปที่ ง.4 โดยมีลักษณะการเช่ือมต่อดังต่อไปนี้ 

   D3 = ส าหรับมอเตอร์ด้านหน้าซ้าย ใบพัดหมุนตามเข็มนาฬิกา 

   D9 = ส าหรับมอเตอร์ด้านหลังขวา ใบพัดหมุนตามเข็มนาฬิกา 

   D10 = ส าหรบัมอเตอร์ด้านหน้าขวา ใบพัดหมุนทวนเข็มนาฬิกา 

   D11 = ส าหรบัมอเตอร์ด้านหลังซ้าย ใบพัดหมุนทวนเข็มนาฬิกา 

  2. ส าหรับอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการบิน มคีอนเนกเตอร์แบบแบนที่มีแถว
เดียว 8 ขา น าอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการบินเช่ือมต่อกับระบบควบคุมการบิน ไดแ้ก่ขา +, -, 
D2, D4, D5, D6, D7, D8 ตามล าดับ (+ และ - หมายถึง +5V และ GND โดยปกติใช้ส าหรับป้อน
แรงดันไฟฟ้าเลี้ยงให้ตัวรับสัญญาณวิทยุควบคุมการบิน (Reciever)) มีลักษณะการเช่ือมต่อดังต่อไปนี้ 

   CH1=Roll → D4 

   CH2=Pitch → D5 

   CH3=Throttle → D2 

   CH4=Yaw → D6 
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   CH5=Aux1 → D7 

   CH6=Aux2 → D8 (optional) 

  3. การโปรแกรมชิปไมโครคอนโทรลเลอร์ (ใช้ Arduino Bootloader) ผ่านทางการ
สื่อสารแบบอนุกรม (Serial Comunication) ไปยังคอมพิวเตอร์ โดยใช้อุปกรณ์การเช่ือมต่อของโมดูล 
FTDI USB-to-Serial ส าหรับอัพโหลด Arduino Sketch ของ MultiWii ผ่าน USB (และใช้แรงดันไฟ
เลี้ยง +5V จาก USB) โดยเรียงขาจาก GRN ไปยัง BLK ดังนี้ ขา DTR, RXD, TXD, +5V, CTS, 
GND และมีคอนเนกเตอร์อีกหนึ่งชุด (ขา TXD, RXD, +5V, GND) ส าหรับต่อกับโมดูล Bluetooth-
to-Serial เพื่อใช้ก าหนดค่าพารามิเตอร์หรือไว้ดูสถานะการท างานของระบบ และต้องใช้ Baudrate 
เท่ากับ 115200 (ค่าน้ีถูกก าหนดไว้ใน Firmware ของ MultiWii) ส าหรับการสื่อสารแบบอนุกรมอีก
ชนิดคือ I2C ได้แก่ขา SCL (A5), SDA (A4), +5V, GND ซึ่งมี 2 ชุด (2x4 pins) (ขา SCL และ SDA 
ใช้แรงดันลอจิกอยู่ที่ระดับ +5V) 
 

 
รูปที่ ง. 5 แสดงการเช่ือมต่อโมดูล USB-to-Serial ของบริษัท FTDI กับระบบควบคุมการบิน 

MultiWii  
 



ภาคผนวก จ 
การใช้งานโปรแกรมในงานวิจัย 

 

 ระบบควบคุมการบินที่ใช้ในงานวิจัยนี้ มีช่ือทางการค้าว่า MultiWii SE V2.0 Flight 
Controller ซึ่งเป็นอุปกรณ์ควบคุมการบินของอากาศยานสี่ใบพัด โดยติดตั้งอุปกรณ์ตรวจรู้ที่จ าเป็น
ในการควบคุมเสถียรภาพทางการบินของอากาศยานสี่ใบพัด ไว้ในภายในบอร์ดควบคุม ปัจจุบันมี
ผู้พัฒนาเฟิร์มแวร์ (Firmware) ส าหรับระบบดังกล่าวเป็นแบบเปิดเผยรหัส (Open Source Code) 
ในภาคผนวกส่วนนี้กล่าวถึงการใช้งานบอร์ด MultiWii SE v2.0 โดยแนะน าวิธีการเบื้องต้นในการ
พัฒนาระบบควบคุมด้วยโปรแกรม Arduino IDE 

 

1. การใช้โปรแกรม Arduino IDE เบ้ืองต้น 

 ระบบควบคุมการบิน MultiWii ใช้โปรแกรมในการพัฒนาคล้ายกับชุดทดลองส าเร็จรูป 
Arduino รูปแบบอื่นๆ โดยโปรแกรมมีช่ือทางการว่า Arduino IDE (Integrated Developemnt 
Environment) ซึ่งใช้งานได้ทั้งบนระบบปฏิบัติการ Window (XP Vista 7 8) ทั้ง 32 และ 64 บิต, 
Mac OS X และ Linux ท างานอิสระจากการท างานของระบบปฏิบัติการทุกชนิด ท าให้ไม่ต้องท าการ
ติดตั้งโปรแกรมก่อนการใช้งานเหมือนโปรแกรมชนิดอื่นๆ สามารถดาวน์โหลดมาใช้งานได้ โดยไม่ต้อง
เสียค่าใช้จ่ายได้ที่ http://arduino.cc/en/main/software 

 

 
รูปที่ จ. 1 เริ่มต้นการใช้โปรแกรม ที่ไอคอนตามรปู 
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รูปที่ จ. 2 แสดงรปูแบบหน้าต่างแรกของโปรแกรม Arduino 

 

 เริ่มต้นใช้งานโปรแกรม Arduino IDE โดยการคลิกที่ไอคอน แสดงดังรูปที่ จ.1 จากนั้น
หน้าต่างแรกของโปรแกรม Arduino IDE จะปรากฏข้ึน แสดงดังรูปที่ จ.2 ต่อจากนั้นจะเข้าสู่ส่วนของ
การใช้งาน ซึ่งประกอบด้วยเมนูบาร์ทั้งหมด 5 ส่วน แต่ละส่วนจะมีค าสั่งย่อยภายใน อธิบายได้ดังนี้ 

 

 
รูปที่ จ. 3 เมนู File ของโปรแกรม Arduino 

 

  1. เมนู File มีหน้าที่ จัดการข้อมูลที่เรียกว่า Sketch File (ไฟล์ที่ท าการเขียนจะ
เรียกว่า sketch files) แสดงดังรูปที่ จ.3 โดยมีค าสั่งย่อยดังต่อไปนี้ 

 New : สร้าง Sketch File ใหม ่

 Sketchbook : 
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 Open : เรียก Sketchbook ที่บันทึกไว้ก่อนหน้านี ้
   Example :เปิด Sketchbook ตัวอย่างที่มาจาก Library 
     Save : บันทึก Sketch File ณ.ปัจจบุัน 
     Save as : บันทึก Sketch File ในที่ อื่นหรือช่ือใหม ่
    Upload to I/O board : การอัพโหลดสู่ MCU(AVR) 
    Preference : ตั้งค่าต่าง ๆ ของArduino IDE 

 

 
รูปที่ จ. 4 เมนู Edit ของโปรแกรม Arduino 

 

  2. เมนู Edit มีหน้าที่ แก้ไขในส่วนของการพฒันาโปรแกรม แสดงดังรูปที่ จ.4 โดยมี
ค าสั่งย่อยดังต่อไปนี ้

 Undo : ยกเลกิค าสั่งหรือการพิมพ์ครั้งล่าสุด 

 Redo : ท าซ้ าค าสั่งหรอืการพิมพ์ครัง้ล่าสุด 

 Cut : ตัดข้อความไว้ใน clipboard 

 Copy : คัดลอกข้อความจาก clipboard 

 Paste : แปะข้อความจาก clipboard 

 Select all : เลือก (แรเงา) ข้อความทั้งหมด 

 Find : ค้นหาข้อความ 

 Find Next : ค้นหาข้อความถัดไป 



 110 

 
รูปที่ จ. 5 เมนู Sketch ของโปรแกรม Arduino 

   

  3. เมนู Sketch มีหน้าที่ ตรวจสอบความถูกต้องในการพฒันาโปรแกรม เพิม่เตมิ 
Library แสดงดังรปูที่ จ.5 โดยมีค าสั่งย่อยดังต่อไปนี ้

 Verify/Compile : Compile ภาษา c/c++ เป็นภาษาเครือ่ง 

 Import Library : เลือก/เพิ่ม Library โดยแทรกในบรรทัดแรก 

 Show Sketch Folders : ท าการแสดงทีเ่กบ็โปรแกรม 

 Add File. : คัดลอก File เลือก/เพิ่ม บันทึกใน Folder ปัจจุบัน 

 

 
รูปที่ จ. 6 เมนู Tool ของโปรแกรม Arduino 
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  4. เมนู Tools มีหน้าที่ ใช้จัดความเป็นของโปรแกรม ปรับเปลี่ยนข้อก าหนดในการ
เช่ือมต่อในการโปรแกรมสู่ไมโครคอนโทลเลอร์ แสดงดงัรปูที ่จ.6 มีค าสั่งย่อยดังตอ่ไปนี ้

 Auto Format : จัดวาง code ให้เป็นระเบียบสวยงาม ให้อา่นได้
ง่ายโดยแยกสี code ที่เป้นค าสั่งและตัวแปร 

 copy to Forum : คัดลอก code ลง clipboard 

 Archive Sketch : สั่งให้บบีอัด Folder ปัจจบุันเป็นไฟลบ์ีบอัด 
มีประโยชน์ในการท า CVS 

 Board : เลือก Hardware Device ที่ใช้งานกับโปรแกรม เช่น 
Arduino Nano เป็นต้น 

 Serial Ports : เลือก port เพื่อ communication ระหว่าง 
Hardware Device กับ Arduino IDE     

 Burn Bootloader : เพื่อท าการ bootloadder ให้ Hardware 
Device โดยต้องมีเครื่อง burn 

 

2. การคอมไพล์และอัพโหลดเฟิร์มแวร์ส าหรับ MultiWii ด้วย Arduino IDE 

 เริ่มต้นด้วยการเปิดโปรแกรม Arduino IDE เพื่อใช้ และเปิดไฟล์ Arduino Sketch ที่มีช่ือ
ว่า "MultiWii.ino" ของ MultiWii แสดงดังรูปที่ จ.7 (กรอบสี่เหลี่ยมสีแดง)   จากนั้นจะเห็นว่ามีไฟล์
อีกหลายๆไฟล์ เป็นส่วนหนึ่งของโปรเจค (เปิดอยู่ในหน้าต่าง Tab แยกกัน)  

 

 
รูปที่ จ. 7 แสดงไฟลห์ลกัในการเรียกใช้งาน MultiWii 
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 หลังจากนั้นเป็นการปรับเลือกค่าให้ตรงกับระบบควบคุมการบิน MultiWii ที่เลือกใช้ 
สามารถดูและแก้ไขในไฟล์ config.h ของ MultiWii โดยแบ่งออกเป็นหมวดหลักๆ ดังต่อไปนี้  

 COPTER TYPE SPECIFIC OPTIONS – ระบุชนิดของอากาศยานที่ใช้งาน เนื่องจาก
ระบบควบคุมการบินของ MultiWii สามารถใช้งานกับอากาศยานหลายรูปแบบ แต่
ส าหรับงานวิจัยนี้เลือกรูปแบบ QUADX คือ อากาศยานสี่ใบพัดลักษณะแบบ X 
แสดงดังรูปที่ จ.8 

 RC Configuration – ก าหนดข้อมูลของ Throttle เพื่อก าหนดการใช้งานอากาศ
ยานสี่ใบพัด รวมถึงค่าเริ่มต้นของสัญญาณที่จ่ายให้กับอุปกรณ์ควบคุมความเร็ว
มอเตอร์แบบอิเล็คโทรนิกส์ ได้แก่ ค่า MINTHROTTLE และ MAXTHROTTLE ใน
ไฟล์ config.h ในตัวอย่างได้ใช้ค่า 1150 และ 1900 ตามล าดับ ข้ึนอยู่กับ อุปกรณ์
ควบคุมความเร็วมอเตอร์แบบอิเล็คโทรนิกส์ (ESC) ที่ใช้งาน แสดงดังรูปที่ จ.9 

 ALTERNATE CPUs & BOARDS – ระบุระบบควบคุมการบินที่ใช้งาน ในงานวิจัยนี้
เลือกใช้ระบบควบคุมการบิน โดยเลือก CRIUS_SE_V2_0 ซึ่งตรงกับบอร์ดที่ใช้ไอซี
เซนเซอร์ MPU6050, HMC5883L และ BMP085 แสดงดังรูปที่ จ.10 

 OPTIONAL FEATURES – เพิ่มการเลือกใช้ขา D8 ส าหรับช่องสัญญาณ
อินพุต AUX2 จากอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุควบคุมการ แสดงดังรูปที่ จ.11 

 

 
รูปที่ จ. 8 แสดงการเลอืก COPTER TYPE SPECIFIC OPTIONS ในไฟล์ config.h ของ MultiWii 
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รูปที่ จ. 9 แสดงการเลอืก RC Configuration ในไฟล ์config.h ของ MultiWii 

 

 
รูปที่ จ. 10 แสดงการเลือกชนิดของระบบควบคุมการบิน ในไฟล ์config.h ของ MultiWii 

 

 
รูปที่ จ. 11 แสดงการเลือก OPTIONAL FEATURES ในไฟล ์config.h ของ MultiWii 
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 หลั งจากนั้น เ ช่ือมต่อ โมดู ล  USB-to-Serial Coverter กับระบบควบคุมการบิน 
MultiWii แล้ว ข้ันตอนต่อไป ด าเนินการอัพโหลดเฟิร์มแวร์ มีขั้นตอนดังต่อไปนี้ 

  1. ระบุระบบควบคุมการบินที่ใช้งานคล้ายกับบอร์ด Arduino ชนิดใด ในการ
ทดลองนี้เลือกบอร์ด Arduino Duemilanove w/ ATmaga328 แสดงดังรูปที่ จ.12 (ก) 

  2. ก าหนด COM PORT ในการเช่ือมต่อระหว่างโมดูล USB-to-Serial ของบริษัท 
FTDI กับระบบควบคุมการบิน MultiWii ในงานวิจัยน้ีใช้ COM22 แสดงดังรูปที่ จ.12 (ข) 

  3. อัพโหลดเฟิร์มแวร์สูร่ะบบควบคุมการบนิ แสดงดังรูปที่ จ.12 (ค) (สี่เหลี่ยมสีแดง)  

 

 
(ก) 

 
(ข) 

 
(ค) 

รูปที่ จ. 12 แสดงข้ันตอนการอพัโหลดเฟิร์มแวรส์ูร่ะบบควบคุมการบิน MultiWii 



 115 

ประวัติผู้เขียนวิทยานิพนธ์ 
 

เรืออากาศเอก วีระวัฒน์ ฝาระมี เกิดเมื่อวันที่ 15 มิถุนายน พ.ศ. 2526 ที่จังหวัดนครพนม 
เข้าศึกษาช้ันประถมศึกษาที่โรงเรียนวัดพระธาตุพนม (พนมวิทยาคาร) เมื่อส าเร็จการศึกษาได้เข้า
ศึกษาต่อช้ันมัธยมศึกษาตอนต้นที่โรงเรียนจุฬาภรณราชวิทยาลัย มุกดาหาร และเมื่อส าเร็จการศึกษา
ช้ันมัธยมศึกษาปีที่ 3 ได้เข้าศึกษาต่อที่โรงเรียนมัธยมวัดมกุฏกษัตริย์ เมื่อส าเร็จการศึกษาช้ัน
มัธยมศึกษาปีที่ 5 ได้เข้าศึกษาต่อที่โรงเรียนเตรียมทหาร เป็นนักเรียนเตรียมทหารรุ่นที่ 44 หลังจาก
นั้น ได้เข้าศึกษาโรงเรียนนายเรืออากาศ เป็นนักเรียนนายเรืออากาศ รุ่นที่ 51 และได้ส าเร็จปริญญา
วิศวกรรมศาสตรบัณฑิต สาขาวิศวกรรมเครื่องกลในปีการศึกษา 2549 ท างานรับราชการ ที่กอง
โรงงาน กรมขนส่งทหารอากาศ หลังจากนั้นจึงเข้าศึกษาต่อในระดับปริญญามหาบัณฑิต สาขา
วิศวกรรมเครื่องกล จุฬาลงกรณ์มหาวิทยาลัยในปีการศึกษา 2554 
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