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บทคัดย่อภาษาไทย 

บทคัดย่อ 
งานวิจัยนี้เป็นการนำเสนอวิธีการเพิ่มความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูง

คงที่ ในอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยใช้ระบบควบคุมแรงขับเสริมที่สามารถปรับ

ทิศทางได้ ผู้วิจัยได้นำหลักการควบคุมทิศทางแรงขับ (Thrust vectoring control) มาใช้เพื่อปรับ

ทิศทางแรงขับเสริมในแนวแกนตามยาวของลำตัว ให้สอดคล้องกับทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศยาน

ไร้คนขับ โดยได้นำเสนอวิธีการควบคุมกลไกอุปกรณ์ ด้วยระบบควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพันธ์-อนพัุนธ์ 

(PID) เพื่อหาการกำหนดอัตราขยายที่เหมาะสม ผลการทดสอบพบว่า วิธีที ่ระบบสามารถรักษา

เสถียรภาพและสามารถเข้าสู่ค่าที่ต้องการได้แก่ วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ 

P, วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ PD และวิธี Trial and Error Method ในการ

ควบคุมแบบ PID โดยทั้งสามวิธีใช้เวลาในการเข้าสู่ค่าที่ต้องการ 0.693 , 1.441 และ 0.563 วินาที

ตามลำดับ นอกจากนี้ผู้วิจัยได้ใช้วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณและสมการการเคลื่อนที่ในการสร้าง

แบบจำลองความเร็วของอากาศยานไร้คนขับ ผลการจำลองพบว่า ความเร็วของอากาศยานไร้คนขับที่

ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมพร้อมกับใช้แรงขับเสริม 25% กับความเร็วของอากาศยานไร้

คนขับที่ไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ในมุมการเคลื่อนที่ 2 องศา มีความเร็วเพิ่มข้ึน 35.3 

เปอร์เซ็นต์, ในมุมการเคลื่อนที่ 5 องศา มีความเร็วเพิ่มขึ้น 15.9 เปอร์เซ็นต์, ในมุมการเคลื่อนที่ 10 

องศา มีความเร็วเพิ่มขึ้น 6.86 เปอร์เซ็นต์ และในมุมการเคลื่อนที่ 15 องศา มีความเร็วเพิ่มขึ้น 4.97 

เปอร์เซน็ต์  
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ABSTRACT 
This research introduces a method to increase the horizontal speed of a 

quadcopter UAV using an auxiliary thrust system that can be adjusted in direction. The 

researcher used thrust vectoring control to align the thrust direction with the 

unmanned aircraft's longitudinal axis. A method for controlling a device mechanism 

using a proportional-integral-derivative (PID) control system. Based on the test results, 

it has been concluded that the Ziegler–Nichols Method in P controller, the Ziegler–

Nichols Method in PD controller, and the Trial-and-Error method in PID controller are 

the most effective methods for maintaining system stability and achieving the setpoint. 

It took 0.693, 1.441, and 0.563 seconds respectively to reach the desired value. The 

researcher used computational fluid dynamics and equations of motion to simulate a 

UAV's speed. The simulation results of using 25% additional thrust while moving at a 

2-degree angle showed that the unmanned aerial vehicle's speed increased by 35.3% 

compared to the unmanned aerial vehicle without the auxiliary thrust system. When 

the pitch angle was increased to 5 degrees, the speed of the UAV increased by 15.9%.     

At higher pitch angles of 10 degrees, the UAV's speed increased by 6.86%. Finally, at 

pitch angles of 15 degrees, the speed of the UAV increased by 4.97%.  
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รายการคำย่อและสัญลักษณ์ 
 

𝜓 มุมการหมุนในทิศทาง Yaw 
𝜃 มุมการหมุนในทิศทาง Pitch 
𝜙 มุมการหมุนในทิศทาง Roll 
𝑅 Rotational Matrix 
𝑚 มวล 
𝑔 ค่าความเร่งโน้มถ่วงของโลก 

𝐹𝑇
𝑏 ผลรวมของแรงจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้า 

𝐹𝑖 แรงจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้า 
𝐹𝑔 แรงจากผลของแรงโน้มถ่วงของโลก 
𝐹𝑑 แรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ 

𝐾𝑑𝑥 สัมประสิทธิ์แรงต้านแรงต้านอากาศในแนวแกนตามยาวลำตัวของอากาศยาน 
𝐾𝑑𝑦 สัมประสิทธิ์แรงต้านแรงต้านอากาศในแนวแกนตามขวางลำตัวของอากาศยาน 
𝐾𝑑𝑧 สัมประสิทธิ์แรงต้านแรงต้านอากาศในด่ิงของอากาศยาน 

𝑋̇𝐵 ความเร็วในแนวแกนตามยาวลำตัวในกรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน 

𝑌̇𝐵 ความเร็วในแนวแกนตามขวางลำตัวในกรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน 

𝑍̇𝐵 ความเร็วในแนวด่ิงในกรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน 

𝑋̇𝐺  
ความเร็วในแนวแกนตามยาวลำตัวอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย หรือความเร็วใน
ทิศเหนือ 

𝑌̇𝐺  
ความเร็วในแนวแกนตามขวางลำตัวอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย หรือความเร็วใน
ทิศตะวันออก 

𝑍̇𝐺  ความเร็วในแนวดิ่งของอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย หรือความเร็วในแนวด่ิง 

𝑋̈𝐺 ความเร่งในแนวแกนตามยาวลำตัวอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย 

𝑌̈𝐺 ความเร่งในแนวแกนตามขวางลำตัวอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย 

𝑍̈𝐺 ความเร่งในแนวดิ่งของอากาศยานในกรอบอ้างอิงเฉื่อย 
𝐾𝑉 ค่าคงที่ความเร็วมอเตอร์ 
𝐴𝑆 ความเร็วกระแสอากาศ 

𝑢(𝑡) สัญญาณขาออกของระบบ 
𝑃 การควบคุมแบบสัดส่วน (Proportional) 
𝐼 การควบคุมแบบปริพันธ์ (Integral) 
𝐷 การควบคุมแบบอนุพันธ์ (Derivative) 
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รายการคำย่อและสัญลักษณ์ (ต่อ) 
 

𝑃𝑜𝑢𝑡  สัญญาณขาออกของเทอมสัดส่วน 
𝐼𝑜𝑢𝑡  สัญญาณขาออกของเทอมปริพันธ์ 
𝐷𝑜𝑢𝑡  สัญญาณขาออกของเทอมอนุพันธ์ 

𝑇𝑖  Integral time 
𝑇𝑑  Derivative time 
𝐾𝑝 ค่าอัตราขยายแบบสัดส่วน 
𝐾𝑖  ค่าอัตราขยายแบบปริพันธ์ 
𝐾𝑑 ค่าอัตราขยายแบบอนุพันธ์ 

𝑒(𝑡) ค่าความผิดพลาด 
𝐾𝑢 ค่าสูงสุดของอัตราขยาย (Ultimate gain) 
𝑇𝑢 คาบการสั่น ณ ค่าสูงสุดของอัตราขยาย (Ultimate period) 
𝑇𝑟 ช่วงเวลาที่การตอบสนองไต่ระดับ (Rise time) 
𝑇𝑝 เวลาที่การตอบสนองมีค่าสูงสุด (Peak time) 
𝑇𝑠 เวลาที่การตอบสนองเข้าสู่จุดสมดุล (Settling time) 
𝑀𝑝 ค่าสูงสุดของการตอบสนอง (Maximum Overshoot) 
𝑆𝑉 ตัวแปรที่ใช้ในการกำหนดค่าที่ต้องการควบคุม (Set value) 
𝑃𝑉 ตัวแปรจากการอ่านค่าที่กำลังควบคุมในกระบวนการ (Process value) 

𝐴𝐺𝐿 ความสูงเหนือระดับพ้ืนดิน (Above ground level) 
𝐶𝑊 ตามเข็มนาฬิกา (Clockwise) 

𝐶𝐶𝑊 ทวนเข็มนาฬิกา (Counterclockwise) 
𝐶𝐹𝐷 พลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ (Computational fluid dynamics) 
𝐸𝐷𝐹 Electric Ducted Fan 
𝐸𝑆𝐶 วงจรควบคุมความเร็วแบบอิเล็กทรอนิกส์ (Electronic speed controller) 
𝐺𝑃𝑆 ระบบกำหนดตำแหน่งบนพื้นโลก (Global positioning system) 
𝐼𝑀𝑈 อุปกรณ์ตรวจวัดการเคลื่อนไหว (Inertial measurement unit) 

𝑃𝑊𝑀 ค่าการปรับความกว้างพัลส์ (Pulse width modulation) 
𝑇𝑉𝐶 การควบคุมทิศทางแรงขับ (Thrust vectoring control) 
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บทที ่1 

บทนำ 

ความเป็นมาและความสำคัญของปัญหา 
อากาศยานไร้คนขับ (Unmanned Aerial Vehicles : UAVs) คืออากาศยานที ่สามารถ

ทำงานได้อย่างอัตโนมัติ หรือจากการควบคุมระยะไกล (Remotely piloted vehicles : RPVs)      
ถูกนำมาใช้งานอย่างแพร่หลาย  และประสบความสำเร็จเป็นอย่างมากในภารกิจทางการทหาร เพ่ือลด
ความเสี่ยงต่อชีวิตและลดต้นทุนในการทำภารกิจ [1] โดยเฉพาะภารกิจด้านข่าวกรอง การเฝ้าตรวจ 
การ ค้นหาเป้าหมาย และการลาดตระเวน (Intelligence, Surveillance, Target Acquisition, 
Reconnaissance : ISTAR) [2] อากาศยานไร้คนขับประเภทปีกหมุนแบบหลายใบพัด (Multi-rotor 
UAV) เป็นอากาศยานไร้คนขับประเภทหนึ่งที่มีความคล่องตัวสูง สามารถบรรทุกน้ำหนักได้มาก มีการ
ทำงานที่ไม่ซับซ้อน และใช้งานพ้ืนที่จำกัดได้เป็นอย่างดี การผสานเทคโนโลยีอากาศยานไร้คนขับแบบ
ปีกหมุนเข้ากับกลยุทธ์ทางทหารจึงถือเป็นอีกหนึ่งสิ่งสำคัญในการสร้างความได้เปรียบในด้านความ
ปลอดภัยในการปฏิบัติงานของบุคลากรและลดความเสี่ยงในการปฏิบัติภารกิจ โดยเฉพาะบทบาท
ด้านโลจิสติกส์ในการทหาร ในลักษณะการส่งสิ่งอุปกรณ์ หรือยุทธปัจจัย ในพ้ืนที่เสี่ยงที่มีความซับซ้อน
ทั้งด้านสภาพแวดล้อมและภัยคุกคาม อากาศยานไร้คนขับจึงต้องมีความที่อ่อนตัว และความรวดเร็ว
ในเวลาเดียวกัน 

ด้วยข้อจำกัดหลักของอากาศยานไร้คนขับประเภทปีกหมุนแบบหลายใบพัด คือความเร็วใน
การบินทีต่่ำ ผู้วิจัยได้ศึกษาและออกแบบอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนแบบสี่ใบพัดที่มีความเร็วใน
การเคลื ่อนที ่ไปข้างหน้าเพิ ่มขึ ้น โดยใช้หลักการเดียวกับเฮลิคอปเตอร์คอมพาวด์ (Propulsive 
compound helicopter) ที่มีการติดตั้งอุปกรณ์สร้างแรงขับในแนวแกนตามยาวของลำตัว เพื่อสร้าง
แรงขับเสริมและสามารถเพิ่มความเร็วในการเคลื่อนที่ ซึ่งมีสมรรถนะสูงกว่าเฮลิคอปเตอร์แบบดั้งเดิม
ทั้งในด้านความเร็วและระยะทําการ [3],[4] นอกจากนี้ผู้วิจัยได้นำหลักการการควบคุมทิศทางแรงขับ 
(Thrust vectoring control) มาใช้ในการปรับทิศทางแรงขับเสริมในแนวแกนตามยาวของลำตัวและ
มีการทำงานสอดคล้องกับทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศยานที่มีการเปลี่ยนแปลง โดยได้นำเสนอ
วิธีการควบคุมกลไกระบบสร้างแรงขับเสริม ด้วยระบบควบคุมแบบสัดส่วน–ปริพันธ์–อนุพันธ์ 
(Proportional–Integral–Derivative controller: PID) โดยการ เปร ี ยบเท ียบว ิ ธ ี การกำหนด
อัตราขยายแบบ Ziegler–Nichols, Tyreus–Luyben, Aström–Hägglund และแบบ Trial and 
Error เพื่อหาวิธีการควบคุมที่เหมาะสมสำหรับกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ในการสร้าง
แบบจำลองการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ ผู้วิจัยใช้วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณและสมการ
การเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ จำลองการเคลื่อนที่ที่มุม 2 , 5, 10 และ 15 องศา พร้อมกับใช้
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แรงขับเสริม 25% ถึง 100% เพื่อเปรียบเทียบผลของการใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ทั้งใน
ด้านความเร็วในการเคลื่อนทีแ่ละการใช้พลังงาน 

ความมุ่งหมายและวัตถุประสงค์ของการศึกษา 
1.2.1 ศึกษาและออกแบบอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด ที่สามารถติดตั้งระบบ

ควบคุมทิศทางแรงขับเสริมในแนวแกนตามยาวของลำตัว 
1.2.2 ศึกษาและออกแบบระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ให้สอดคล้องกับทิศทางการ

เคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
1.2.3 เลือกใช้วิธีการควบคุมท่ีเหมาะสมสำหรับกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
1.2.4 เปรียบเทียบผลของการใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมในอากาศยานไร้คนขับ

แบบปีกหมุนสี่ใบพัด 

สมมุติฐานของการศึกษา 
การใช้แรงขับเสริมในทิศทางทีส่อดคล้องกับทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบ

ปีกหมุนสี่ใบพัด สามารถเพ่ิมความเร็วสูงสุดในการเดินทางไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ีได ้

ขอบเขตของการศึกษา 
1.4.1 อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด ที่มีลักษณะการอ้างอิงโครงสร้างอากาศยาน

แบบ “Quadrotor X” 
1.4.2 ใช้ชุดควบคุมการบิน Pixhawk 4 เป็นอุปกรณ์ประมวลผลกลางและตั้งค่าการควบคุม

อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดทั่วไป (Generic Quadcopter) 
1.4.3 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีลักษณะการทำงานแบบ Gimbaled thrust 

vectoring control แบบ 2 มิติ และใช้ Electric Ducted Fan ในการให้แรงขับเสริม 
1.4.4 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีการควบคุมด้วยกลไกสี่ก้านต่อโยง ถูกติดตั้ง ณ จุด

ศูนย์กลางมวลของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด และทำงานอัตโนมัติโดยการควบคุมของ
บอร์ดควบคุมขนาดเล็ก (Microcontroller) 

1.4.5 ในการสร้างแบบจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ กำหนดเงื่อนไขขอบเขตที่
อุณหภูมิ 30 องศาเซลเซียส ความดัน 1 ความดันบรรยากาศ และอากาศมีทิศทางการไหลตรงข้ามกับ
ทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดเท่านั้น 

1.4.6 พิจารณาความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ โดยความเร็วใน
การเดินทางของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดต้องไม่ถูกจำกัดด้วยมุมการเคลื่อนที่ 

1.4.7 ใช้ซอฟต์แวร์ QgroundControl ในการตั้งค่า ควบคุม สังเกตท่าทางของอากาศยานไร้
คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด และใช้ซอฟต์แวร์ PlotJuggler ในการอ่านค่าบันทึกผลการบิน  
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ขั้นตอนการศึกษา 
1.5.1 ศึกษางานวิจัยที่เกี่ยวข้อง 
1.5.2 เลือกวิธีที่ใช้ในการพัฒนาระบบ 
1.5.3 ออกแบบอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
1.5.4 ออกแบบระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
1.5.4 ทดสอบและประเมินผลระบบที่พัฒนาขึ้นเพ่ือสนับสนุนแนวคิดในงานวิจัย 
1.5.5 จัดทำบทความทางวิชาการและนำเสนอผลงาน 
1.5.6 สรุปผลแนวทางการวิจัย ข้อเสนอแนะและจัดทำเล่มวิทยานิพนธ์ 

ประโยชน์ที่คาดว่าจะได้รับ 
1.6.1 อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดสามารถติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับ

เสริม ในแนวแกนตามยาวของลำตัวได้ 
1.6.2 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีทิศทางการทำงานสอดคล้องกับทิศทางการเคลื่อนที่

ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
1.6.3 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีการทำงานที่ถูกต้องตามหลักการควบคุม 
1.6.4 อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดมีความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้า ด้วย

ระดับความสูงคงทีท่ี่เพ่ิมข้ึนเมื่อใช้แรงขับเสริม
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บทที ่2 

ทบทวนวรรณกรรม 

อากาศยานไร้คนขับ (Unmanned Aerial Vehicle : UAV) 

2.1.1  ประวัติอากาศยานไร้คนขับ 
อากาศยานไร้คนขับลำแรกได้รับการพัฒนาในประเทศอังกฤษในช่วงสงครามโลกครั้งที่ 1 ใน

ชื่อ “Aerial Target” ซึ่งเป็นอากาศยานควบคุมด้วยวิทยุขนาดเล็ก ได้รับการทดสอบครั้งแรกในเดือน
มีนาคม ค.ศ. 1917 ในเวลาใกล้เคียงกัน ประเทศสหรัฐอเมริกาได้พัฒนาและทดสอบบินอากาศยานไร้
คนขับชื่อ “Kettering Bug” ครั้งแรกในเดือนตุลาคม ค.ศ. 1918 ถึงแม้ว่าอากาศยานไร้คนขับทั้งสอง
จะสามารถแสดงศักยภาพในการทดสอบการบิน แต่ยังไม่ได้ถูกนำมาใช้งานในช่วงสงคราม จนกระทั้ง
ในปี ค.ศ.1935 ประเทศอังกฤษได้ผลิตอากาศยานควบคุมด้วยวิทยุจำนวนหนึ่งเพื่อจุดประสงค์ในการ
ใช้เป็นเป้าฝึกและคำว่า “Drone” เริ ่มถูกนำมาใช้ในเวลานั้น ในสงครามเวียดนาม อากาศยานไร้
คนขับลาดตระเวน (Reconnaissance UAVs) ถูกนำมาใช้งานครั้งแรกและเริ่มถูกปรับใช้ในบทบาท
ใหม่ๆเช่น ทำหน้าที่เป็นเป้าลวงในการต่อสู้ ปล่อยขีปนาวุธใส่เป้าหมายที่ไม่เคลื่อนที่ หรือแม้กระทั้ง
การแจกใบปลิวในปฏิบัติการทางจิตวิทยา [1] ด้วยความก้าวหน้าของเทคโนโลยีในช่วงปี ค.ศ. 1990 
การพัฒนาอากาศยานให้มีขนาดเล็กลงทำให้เกิดความสนใจเกี่ยวกับอากาศยานไร้คนขับของกองทัพ
เพิ่มมากขึ้น อากาศยานไร้คนขับเป็นอาวุธที่สามารถใช้ต่อสู้ได้และลดความเสี่ยงในการสูญเสียนักบิน
ได้เป็นอย่างดี โดยอากาศยานไร้คนขับที่ติดอาวุธจะถูกเรียกว่าอากาศยานโจมตีไร้คนขับ หรือ ยูซีเอวี 
(Unmanned Combat Air Vehicle: UCAV) [2] 

ในปัจจุบันการพัฒนาด้านคอมพิวเตอร์ ระบบขับเคลื่อน วัสดุศาสตร์และเซ็นเซอร์ต่างๆได้รับ
การพัฒนามากขึ้น ทำให้สามารถประยุกต์ใช้อากาศยานไร้คนขับทั้งในด้านทางทหารและทางพลเรือน 
การพัฒนาอากาศยานไร้คนขับจึงมีความคุ้มค่าและมีรูปแบบการใช้งานที่หลากหลายมากยิ่งขึ้น  
 

2.1.2  การใช้งานอากาศยานไร้คนขับ 
อากาศยานไร้คนขับได้ถูกสร้างขึ้นมาในยุคแรกเพื ่อภารกิจการลาดตระเวนหาข่าว และ

เนื่องจากอากาศยานไร้คนขับมีจุดเด่นในเรื่องการปราศจากความเสี่ยงในการสูญเสียนักบิน ประหยัด
งบประมาณในการผลิต มีขนาดเล็กและความคล่องตัวสูง อากาศยานไร้คนขับจึงได้ถูกพัฒนาให้มี
ความทันสมัยมากข้ึนและกลายเป็นเครื่องมือที่สำคัญปัจจุบันและอนาคต การพัฒนาของอากาศยานไร้
คนขับที่เป็นไปอย่างรวดเร็วทำให้อากาศยานไร้คนขับมีประสิทธิภาพเพิ่มสูงมากขึ้นและถูกนำมา
ประยุกต์ใช้ในภารกิจต่างๆอย่างแพร่หลาย เช่น 
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1. การถ่ายภาพทางอากาศ : เทคโนโลยีทางด้านการถ่ายภาพด้วยอากาศยานไร้คนขับ 
กลายเป็นเครื่องมือที่มีความสำคัญและได้รับการยอมรับอย่างกว้างขวางในการใช้งานด้านสำรวจ 
โดยเฉพาะการจัดทำแผนที่ภูมิประเทศ ซ่ึงผู้ปฎิบัติงานสามารถบันทึกภาพของพ้ืนที่ขนาดใหญ่ร่วมกับ
การบันทึกข้อมูลจุดควบคุมภาคพื้นดิน เพื่อสร้างแผนที่สองมิติหรือสามมิติที่มีความสมจริงและมี
มาตราส่วนที่ถูกต้อง 

2. การตรวจสอบโครงสร้างหรือการบำรุงรักษาเครื่องจักร : อากาศยานไร้คนขับแบบปีก 
หมุนหลายใบพัดถูกนำมาใช้ในการบำรุงรักษาเชิงป้องกัน โดยเฉพาะงานด้านวิศวกรรม เพื ่อให้
สามารถวางแผนการซ่อมแซมหรือยืดอายุการใช้งานของสิ่งปลูกสร้างหรือเครื่องจักรให้ยาวนานมาก
ยิ่งขึ้น เช่น โครงสร้างสะพาน เสาไฟฟ้าแรงสูง โรงไฟฟ้าพลังงานแสงอาทิตย์ ท่อก๊าซธรรมชาติ และ
กังหันลม [5] 

3. การเกษตร : การใช้เทคโนโลยีอากาศยานไร้คนขับในด้านการเกษตรเป็นการเพ่ิมปริมาณ 
และคุณภาพของผลผลิต และช่วยลดต้นทุนทัพยากรณ์ ลดแรงงาน และลดเวลาในการทำงานให้กับ
เกษตรกรโดยเฉพาะการทำเกษตรแปลงใหญ่ เช่น การวางแผนพ้ืนที่แปรงปลูกพืชผล การดูแลติดตาม
การเจริญเติบโตของพืช หรือการวิเคราะห์ตรวจโรคพืชอย่างตรงจุด [6] รวมถึงใช้ประโยชน์ในด้านปศุ-
สัตว์ เช่นการต้อนสัตว์ และการพ่นยาฆ่าเชื้อ 

4. การค้นหาและกู้ภัย : อากาศยานไร้คนขับสามารถนำมาปฏิบัติภารกิจค้นหาและกู้ภัยและ 
การบรรเทาภัยพิบัต ิได ้อย่างมีประสิทธิภาพ เนื ่องจากความได้เปรียบทางด้านมุมมองและ
ความสามารถในการติดตั้งอุปกรณ์ที่หลากหลายทำให้อากาศยานไร้คนขับสามารถปฏิบัติภารกิจได้ทั้ง
ในเวลากลางวันและกลางคืนและสามารถบินภายในสิ่งปลูกสร้างอย่างปลอดภัย อีกทั้งยังสามารถ
เข้าถึงพ้ืนที่ที่ได้รับผลกระทบอย่างรวดเร็ว จึงทำให้การเฝ้าระวังด้วยอากาศยานไร้คนขับเป็นที่นิยมใน
ปัจจุบัน 

5. การขนส่ง : การจัดส่งสินค้าท่ีรวดเร็วถือเป็นตัวแปรที่สำคัญในการลดปัญหาด้านจราจร 
รวมถึงลดระดับรอยเท้าคาร์บอนของกระบวนการจัดส่ง ด้วยความก้าวหน้าของเทคโนโลยีแบตเตอรี่
และระบบนำทาง อากาศยานไร้คนขับจึงกลายเป็นอีกหนึ่งทางเลือกที่เริ่มถูกนำมาใช้ในการขนส่งและ
ให้บริการส่งของเชิงพาณิชย์ในเมืองใหญ่ของหลายประเทศ นอกจากนี้ด้วยข้อได้เปรียบในการเข้าถึง
ถิ่นทุรกันดารหรือพ้ืนที่ที่เข้าถึงได้ยาก อากาศยานไร้คนขับจึงถูกนำมาใช้ในการขนส่งอุปกรณ์ทางการ
แพทย์ในพ้ืนที่ห่างไกล [7] 

6. การศึกษาและวิจัย : อากาศยานไร้คนขับสามารถนำมาใช้งานในด้านการศึกษาและวิจัย 
ตรวจสอบสภาพแวดล้อม, ทรพัยากรณ์ธรรมชาติ และสภาพภูมิศาสตร์ โดยการติดตั้งอุปกรณ์ควบคุม
ระยะไกลที่สามารถเก็บตัวอย่างหรือบันทึกข้อมูลจากสถานที่ที่เข้าถึงได้ยาก 
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อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด (Quadcopter UAV) 

2.2.1  ประวัติอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
ในช่วงหลายทศวรรษท่ีผ่านมา ถึงแม้การใช้งานอากาศยานไร้คนขับแบบปีกตรึงจะได้รับความ

นิยมและแพร่หลายมากขึ้น แต่อย่างไรก็ตามยังมีความจำเป็นในการใช้งานอากาศยานไร้คนขับที่มี
ความคล่องตัวสูงรวมถึงความสามารถในการบินนิ่งอยู่กับที่ อากาศยานแบบปีกหมุนสี่ใบพัดถือเป็น
เฮลิคอปเตอร์ประเภทหนึ่งที่มีสี่โรเตอร์ โดยมีทิศทางการหมุนตามเข็มนาฬิกาและและทวนเข็มนาฬิกา 
โดยการหมุนของโรเตอร์แต่ละตัวสร้างทั้งแรงยกและแรงบิด ผลลัพธ์ของแรงที่กระทำ ณ จุดศูนย์กลาง
การหมุน [8] ส่งผลให้อากาศยานไร้คนขับสามารถบินนิ่งอยู่กับที่หรือเปลี่ยนแปลงท่าทางได้อย่างมี
เสถียรภาพ การออกแบบอากาศยานแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่มีผู ้ขับเกิดขึ้นในช่วงปี  ค.ศ. 1920 ถึง 
1930 ถึงแม้จะประสบความสำเร็จในการบิน แต่อย่างไรก็ตามเครื่องต้นแบบกลับประสบกับปัญหา
ด้านประสิทธิภาพจากเสถียรภาพในการบินที่ค่อนข้างต่ำ จนกระทั่งการมาถึงของระบบไร้คนขับใน
สมัยใหม่ประกอบกับเทคโนโลยีด้านการควบคุมที่สูงขึ้น จึงเป็นการเพ่ิมขีดความสามารถในการใช้งาน
จริงให้กับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดขนาดเล็ก 

ในช่วงทศวรรษแรกของปี ค.ศ. 2000 รูปแบบอากาศยานแบบปีกหมุนสี่ใบพัดได้กลายเป็นที่
นิยมสำหรับยานพาหนะทางอากาศไร้คนขับหรือโดรนขนาดเล็ก ความต้องการอากาศยานที่มีความ
คล่องแคล่วและมีความยืดหยุ่นในการใช้งานมากขึ้น ทำให้มีการวิจัยอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุน
สี่ใบพัดเพิ่มยิ่งขึ ้น โดยเฉพาะการเพิ่มขีดความสามารถในด้านการสื่อสาร เสถียรภาพ และความ
คล่องแคล่ว การวิจัยและพัฒนาอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดสามารถนำไปสู่การปฏิบัติ
ภารกิจอย่างอัตโนมัติขั้นสูง ซึ่งไม่สามารถทำได้ในยานพาหนะไร้คนขับรูปแบบอ่ืน [9] 
 

2.2.2  แบบจำลองระบบ 
อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด ทำงานโดยมอเตอร์ไฟฟ้าที่ถูกจัดเรียงเป็นคู่และมี

ทิศทางการหมุนที่เป็นเอกลักษณ์ การออกแบบนี้ส่งผลให้แรงบิดจากมอเตอร์คู ่ตรงข้ามกันกำจัด
แรงบิดจากการหมุน ทำให้อากาศยานสามารถรักษาทิศทางที่คงที่ได้ในขณะที่ลอยตัวอยู่กับที่ การ
เคลื่อนที่ของอากาศยานสี่ใบพัด มีทั้งหมด 6 องศาอิสระ (Degree of Freedom) ประกอบไปด้วย 
การเคลื่อนที่แบบไถล (Translation) 3 ทิศทาง และการเคลื่อนที่แบบหมุนรอบแกน (Rotation) 3 
ทิศทาง ความสัมพันธ์ของเวกเตอร์ตำแหน่งและทิศทางการเคลื่อนที่ แสดงรูปแบบของเมทริกซ์การ
หมุนในแกนที่แตกต่างกัน ดังแสดงในสมการที่ (2.1)–(2.3) [10],[11] 

 

𝑅(𝜓) = [
cos(𝜓) sin(𝜓) 0

− sin(𝜓) cos(𝜓) 0
0 0 1

] (2.1) 
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𝑅(𝜃) = [
cos(𝜃) 0 − sin(𝜃)

0 1 0
sin(𝜃) 0 cos(𝜃)

] (2.2) 

 

𝑅(𝜙) = [

1 0 0
0 cos(𝜙) sin(𝜙)

0 − sin(𝜙) cos(𝜙)
] (2.3) 

 
ผลรวมเวกเตอร์เมทริกซ์การหมุนในกรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน (Body Frame) และกรอบอ้างอิง
เฉื่อย (Global Frame) แสดงในสมการที่ (2.4) และ (2.5) ตามลำดับ 
 

𝑅𝐺
𝑏 = [

𝑐(𝜓)c(𝜃) 𝑠(𝜓)cos (𝜃) −s(𝜃)

𝑐(𝜓) s(𝜙) s(𝜃) − 𝑐(𝜙)𝑠(𝜓) s(𝜙) 𝑠(𝜓) s(𝜃) + 𝑐(𝜙)𝑐(𝜓) c(𝜃)s(𝜙)

c(𝜙) 𝑐(𝜓) s(𝜃) + s(𝜙)s(𝜓) 𝑐(𝜙)𝑠(𝜓)s(𝜃) − 𝑐(𝜓)si(𝜙) 𝑐(𝜙)c(𝜃)

] (2.4) 

 

𝑅𝑏
𝐺 = [

c(𝜓) c(𝜃) 𝑐(𝜓) s(𝜙) s(𝜃) − c(𝜙)s(𝜓) c(𝜙) 𝑐(𝜓) s(𝜃) + s(𝜙)s(𝜓)

s(𝜓) c(𝜃) s(𝜙) 𝑠(𝜓) s(𝜃) + c(𝜙)c(𝜓) c(𝜙) s(𝜓) s(𝜃) − c(𝜓) s(𝜙)

− s(𝜃) c(𝜃) s(𝜙) c(𝜙) c(𝜃)
] (2.5) 

 
สมการเชิงเส้นของการเคลื่อนที่ในกรอบอ้างอิงเฉื่อย ประกอบด้วยความเร่งอากาศยานแบบปีกหมุนสี่
ใบพัด ซึ่งจะเท่ากับผลรวมของแรงโน้มถ่วง แรงขับของมอเตอร์ และแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ ดัง
แสดงในสมการที่ (2.6) 
 

𝑚𝑿̈𝐺 = 𝐹𝑔 − 𝐹𝑇
𝐺 − 𝐹𝑑 (2.6) 

 

𝑿̈𝐺 = [
𝑋̈𝐺

𝑌̈𝐺

𝑍̈𝐺

] (2.7) 

 

𝐹𝑔 = [
0
0

𝑚𝑔
] (2.8) 

 

𝐹𝑑 = [

𝐾𝑑𝑥 0 0
0 𝐾𝑑𝑦 0

0 0 𝐾𝑑𝑧

] [
𝑋̇𝐺

𝑌̇𝐺

𝑍̇𝐺

] (2.9) 

 
แรงลัพธ์ที่เกิดจากมอเตอร์ทั้งสี่แสดงในสมการที่ 2.10 
 

𝐹𝑇
𝑏 = ∑ 𝐹𝑖4

𝑖=1   (2.10) 
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2.2.3  กรอบอ้างอิงและการกำหนดทิศทาง 
ในงานวิจัยนี้ มีการกำหนดกรอบอ้างอิง ตามหลักการกำหนดแกนในอากาศยาน (Aircraft  

principal axes) โดยแบ่งออกเป็น 2 ระบบพิกัดฉากหลักได้แก่ 
1. กรอบอ้างอิงเฉื่อย (Inertial frame of reference) คือกรอบที่อ้างอิงกับแกนของโลก 

(Global frame) มีการกำหนดทิศทางตามทิศเหนือ ทิศตะวันออก และทิศในแนวเข้าสู่จุดศูนย์กลาง
ของโลก (North–East–Down; NED) โดยกำหนดผ่านตัวแปร 𝑥𝐺, 𝑦𝐺และ 𝑧𝐺ตามลำดับ 

2. กรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน (Body frame) คือกรอบอ้างอิงที่ติดกับลำตัวของอากาศยาน 
ไร้คนขับ กรอบอ้างอิงนี้สามารถเปลี่ยนทิศทางได้ตามลักษณะการเคลื่อนที่ มีจุดศูนย์กลาง ณ จุด
ศูนย์กลางมวลของอากาศยานไร้คนขับ มีการกำหนดทิศทางตามแกนตามความยาวของลำตัวใน
ด้านหน้า ทิศทางตามแกนตามขวางของลำตัวในด้านขวา และทิศทางชี้ออกจากลำตัวในทิศพุ ่งลง
ด้านล่าง โดยกำหนดผ่านตัวแปร 𝑥𝐵, 𝑦𝐵และ 𝑧𝐵 ตามลำดับ ดังแสดงในรูปที่ 2.1 
 

 
 

รูปที่ 2.1 การกำหนดกรอบอ้างอิงเฉื่อยและกรอบอ้างอิงลำตัวอากาศยาน 
 

2.2.4  แรงทางอากาศพลศาสตร์ 
แรงทางอากาศพลศาสตร์ที ่กระทำต่ออากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี ่ใบพัดที ่กำลัง

เคลื่อนที่ ประกอบไปด้วยแรง 4 ชนิด [12] ดังแสดงในรูปที่ 2.2 ได้แก่ 
1. แรงขับ (Thrust): แรงที่เกิดจากผลต่างของความดันอากาศบนใบพัดจากการหมุนของ 

มอเตอร์ไฟฟ้าและใบพัดทั้งสี่ มีทิศทางตามแนวแกนของมอเตอร์ไฟฟ้า แรงขับในอากาศยานไร้คนขับ 

𝑥𝐺 

𝑧𝐺 

𝑦𝐺  

𝑥𝐵 
𝑧𝐵 

𝑦𝐵 
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แบบปีกหมุนจะมีค่าเทียบเท่ากับแรงยกในกรณีที่อากาศยานไร้คนขับบินลอยตัวรักษาตำแหน่งและ
มอเตอร์ไฟฟ้าทุกตัวถูกติดตั้งอยู่ในแนวดิ่งตั้งฉากกับลำตัวอากาศยานไร้คนขับ 

2. แรงต้าน (Drag): แรงที่ต้านการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับในขณะเคลื่อนที่ผ่านอากาศ  
มีทิศทางตรงข้ามกับทิศทางการเคลื่อนที่ โดยแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ถือเป็นหนึ่งปัจจัยหลักที่มี
ผลต่อสมรรถนะในการบิน 

3. แรงยก (Lift): แรงที่เกิดจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้าและใบพัดทั้งสี่ ทำให้อากาศยาน 
ไร้คนขับยกตัวขึ้นสู่อากาศ มีทิศทางในแนวดิ่งตรงข้ามกับน้ำหนักอากาศยานไร้คนขับ 

4. น้ำหนัก (Weight): ผลรวมของมวลอุปกรณ์ทั้งหมดรวมถึงสัมภาระ (Payload) ที่ติดตั้ง   
แรงจากมวลนี้เกิดจากแรงดึงดูดของโลกและมีทิศพุ่งเข้าสู่พื้นโลกในแนวดิ่ง กระทำ ณ จุดศูนย์กลาง
มวลของอากาศยานไร้คนขับ 
 

 
รูปที่ 2.2 แรงทางอากาศพลศาสตร์ที่กระทำต่ออากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 

 

2.2.5  การเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
ในกระบวนการเคลื่อนที่อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด ประกอบไปด้วยผลของแรง

ยกและแรงบิดจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้าและใบพัดทั้งสี่ โดยมอเตอร์แต่ละคูใ่นแนวแทยงจะหมุน
ในทิศทางเดียวกันและหมุนตรงข้ามกับการหมุนของมอเตอร์คู่ท่ีเหลือ ดังแสดงในรูปที่ 2.3 
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รูปที่ 2.3 ทิศทางการหมุนของมอเตอร์ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
 
การหมุนในทิศทางตรงข้ามกันนี้ทำให้ผลของแรงบิด (Toque) จากการหมุนถูกหักล้างซึ่งกันและ

กัน และปริมาณแรงยกที่แตกต่างกันย่อมส่งผลต่อการเปลี่ยนแปลงท่าทางการบินของอากาศยานไร้
คนขับ โดยอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดมีลักษณะการบินพ้ืนฐาน 5 แบบ ได้แก่ 

1. การลอยตัวอยู่กับที่ (Hovering): ในการการลอยตัวอยู่กับที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีก 
หมุนนั้น มอเตอร์ทั้งสี่จะหมุนด้วยความเร็วที่ทำให้ลำตัวอากาศยานไร้คนขับสามารถรักษาระดับและ
รักษาตำแหน่งในเวลาเดียวกัน หากอากาศยานไร้คนขับมีความสมดุลและไม่มีแรงกระทำจากภายนอก 
มอเตอร์แต่ละตัวจะสร้างแรงขับได้เท่ากับหนึ่งในสี่ของน้ำหนักอากาศยานไร้คนขับ 

2. การเพ่ิมและลดระดับความสูง (Ascend–Descend): ในการเปลี่ยนระดับความสูง มอเตอร์ 
ทั้งสี่จะเร่งหรือลดความเร็วในการหมุนด้วยความเร็วที่เท่ากัน  ในกรณีการเพิ่มระดับความสูง มอเตอร์
ทั้งสี่จะทำการเพิ่มความเร็วการหมุนให้มากขึ้น ส่งผลให้มีแรงขับสุทธิเพิ่มขึ้นและอากาศยานไร้คนขับ
เคลื่อนที่ขึ้นจากจุดสมดุล ในทางกลับกันหากมอเตอร์ทั้งสี่หมุนช้าลงในปริมาณเท่ากัน แรงขับสุทธิจะ
ลดลง ทำให้อากาศยานไร้คนขับเคลื่อนที่ลงตามแรงโน้มถ่วง 

3. การเคลื่อนที่ไปด้านหน้าและด้านหลัง (Forward–Backward) หรือการเคลื่อนที่แบบ Pitch :  
มอเตอร์อย่างน้อยหนึ่งคู่จะต้องเร่งความเร็วในขณะที่มอเตอร์อีกคู่หนึ่งต้องลดความเร็วให้ช้าลง ใน
กรณกีารเคลื่อนที่ไปข้างหน้า มอเตอร์ด้านหลังทั้งสองจะเร่งความเร็วที่เท่ากันและมอเตอร์ด้านหน้าทั้ง
สองจะลดความเร็วลงเท่ากัน แรงขับที่ไม่สมดุลนี้ทำให้ส่วนท้ายของอากาศยาน ไร้คนขับยกขึ ้นใน
ขณะที่ส่วนหน้าตกลงมา เมื่อได้มุมการเคลื่อนที่ที่ถูกต้องแล้วมอเตอร์จะกลับไปที่ความเร็วคงที่และ
อากาศยานไร้คนขับจะเคลื่อนที่ไปข้างหน้า  ในทางกลับกัน การเคลื่อนที่ไปด้านหลัง มอเตอร์ด้านหน้า
จะเร่งความเร็วและพลิกอากาศยานไร้คนขับไปข้างหลัง จากนั้นมอเตอร์ทั้งสี่จะกลับสู่ความเร็วคงที่ 

4. การเคลื่อนที่ไปด้านซ้ายและด้านขวา (Sideways) หรือการเคลื่อนที่แบบ Roll : เป็นการ 
เคลื่อนที่ที่ใช้กระบวนการเดียวกันกับการเคลื่อนที่ไปด้านหน้าหรือด้านหลัง ต่างกันที่คู่ลำดับการ
ทำงานมอเตอร์ กรณีการเคลื่อนที่ไปด้านซ้าย มอเตอร์ด้านขวาจะเร่งความเร็วและพลิกอากาศยานไร้

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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คนขับไปด้านซ้าย ในทางกลับกันการเคลื่อนที่ไปด้านขวา มอเตอร์ด้านซ้ายจะเร่งความเร็วและพลิก
อากาศยานไร้คนขับไปด้านขวา เมื่อได้มุมการเคลื่อนที่ที่ถูกต้องแล้ว มอเตอร์ทั้งหมดจะกลับไปที่
ความเร็วคงท่ี 

5. การหมุนตัว (Rotate) หรือการเคลื่อนที่แบบ Yaw : ในการหมุนตัวของอากาศยานไร้คนขับ 
แบบปีกหมุนตามเข็มนาฬิกามอเตอร์ที่หมุนทวนเข็มนาฬิกาสองตัวจะเร่งความเร็วขึ้น ขณะที่มอเตอร์
หมุนตามเข็มนาฬิกาทั้งสองจะชะลอตัวลงในปริมาณเท่ากัน ผลลัพธ์นี้คือการเพิ่มแรงบิดสุทธิทำให้
อากาศยานไร้คนขับหมุนตามเข็มนาฬิกา ในทางกลับกันหากต้องหมุนทวนเข็มนาฬิกา มอเตอร์หมุน
ตามเข็มนาฬิกาสองตัวจะเร่งความเร็วในขณะที่มอเตอร์ทวนเข็มนาฬิกาสองตัวช้าลง และความ
แตกต่างของแรงบิดสุทธิทำให้อากาศยานไร้คนขับหมุนทวนเข็มนาฬิกา 
 

2.2.6  ส่วนประกอบของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมนุสี่ใบพัด 
1. โครงอากาศยาน (Airframe) 

โครงสร้างอากาศยาน แบ่งออกเป็นสองส่วนได้แก่ ส่วนลำตัวทำหน้าให้ความแข็งแรงและยึด
ส่วนต่างๆของอากาศยานไว้ด้วยกันในลักษณะที่กระจายจุดศูนย์ถ่วงอย่างสม่ำเสมอ และส่วนแขนที่ถูก
ต่อออกไปนอกลำตัวเพื่อใช้ติดตั้งมอเตอร์ไฟฟ้า โครงสร้างอากาศยานที่ดีควรได้รับการออกแบบให้
ทนทานต่อแรงทางอากาศพลศาสตร์ทั้งหมด รวมถึงความเค้นที่เกิดจากน้ำหนักของอากาศยานและ
น้ำหนักบรรทุก 

 
2. ชุดควบคุมการบิน (Flight controller: FC) 
     ชุดควบคุมการบินเปรียบเสมือนสมองของอากาศยานไร้คนขับ เป็นระบบควบคุมที่ทำให้

อากาศยานไร้คนขับสามารถบินได้อย่างเหมาะสม จุดประสงค์ของการใช้ชุดควบคุมการบินคือการ
รักษาเสถียรภาพของอากาศยานไร้คนขับในระหว่างการบิน โดยการรับสัญญาณจากอุปกรณต์่างๆเพ่ือ
ประมวลผล ก่อนส่งสัญญาณควบคุมไปยังวงจรควบคุมความเร็วแบบอิเล็กทรอนิกส์เพื่อควบคุม
ความเร็วในการหมุนของมอเตอร์ หรือเพื่อสั่งการเซอร์โวในการควบคุมกลไกต่างๆให้ทำงานอย่าง
ถูกต้องและสอดคล้องกัน โดยปกติแล้วภายในชุดควบคุมการบินจะมีการติดตั้งอุปกรณ์ตรวจวัดการ
เคลื่อนไหว (Inertial measurement unit: IMU) และเข็มทิศ (Compass module) เพ่ือใช้ควบคู่กับ
อุปกรณ์รับสัญญาณจากระบบกำหนดตำแหน่งบนพ้ืนโลกในการระบุทิศทาง 
 

3. อุปกรณ์รับสัญญาณจากระบบกำหนดตำแหน่งบนพื้นโลก (GPS Receiver Module) 
ระบบกำหนดตำแหน่งบนพื้นโลก (Global positioning system: GPS) คือระบบนำทางจาก

เครือข่ายดาวเทียมที่โคจรอยู่รอบโลก เทคโนโลยีระบบกำหนดตำแหน่งบนพื้นโลกได้รับการปรับปรุง
เพ่ือให้มีน้ำหนักเบาพอที่สามารถติดตั้งบนอากาศยานไร้คนขับได้ สัญญาณเหล่านี้ช่วยให้สามารถระบุ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ตำแหน่ง ความเร็วและเวลาได้ ทำให้เกิดความแตกต่างในแง่ของประสิทธิภาพการทำงานและมี
บทบาทสำคัญต่อคุณสมบัติหลายอย่างในอากาศยานไร้คนขับ เช่น โหมดการบิน Position Hold คือ
โหมดการบินที่สามารถระบุและรักษาตำแหน่งที่แน่นอนได้ โหมดการบิน Altitude Hold คือโหมด
การบินที่สามารถรักษาระดับความสูงให้คงที่ขณะอยู่ในการบิน ความสามารถในการจดจำและกลับสู่
ตำแหน่งที่แน่นอนก่อนการขึ้นบิน หรือ Return to Home รวมถึงใช้ในการวางแผนเส้นทางการบิน
หรือภารกิจล่วงหน้า (Waypoint Navigation) โดยอากาศยานไร้คนขับที ่มีการติดตั้งอุปกรณ์รับ
สัญญาณจากระบบกำหนดตำแหน่งบนพื้นโลกสามารถใช้ทำการบินอัตโนมัติเพื่อเดินทางตามเส้นทาง
ที ่ถูกกำหนดไว้ล่วงหน้า ซึ ่งจำเป็นอย่างยิ ่งสำหรับการทำแผนที ่ การตรวจสอบ การก่อสร้าง 
เกษตรกรรม และอ่ืนๆ 
 

4. วงจรควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ (Electronic speed controller: ESC) 
วงจรควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ คืออุปกรณ์ท่ีช่วยให้ชุดควบคุมการบินของอากาศยานไร้

คนขับให้สามารถควบคุมและปรับความเร็วของมอเตอร์ไฟฟ้าได้ โดยการรับสัญญาณจากชุดควบคุม
การบินและเพิ่มหรือลดแรงดันไฟฟ้าไปยังมอเตอร์ตามที่ต้องการ ซึ่งความเร็วที่แตกต่างกันของ
มอเตอร์ไฟฟ้าทำให้อากาศยานไร้คนขับเคลื่อนที่ในลักษณะต่างๆได้  
 

5. มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงไร้แปรงถ่าน (Brushless direct current electric motor: BLDC)  
มอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรงไร้แปรงถ่าน คือมอเตอร์ที่ใช้แหล่งจ่ายไฟไฟฟ้ากระแสตรง ใช้ตัวควบคุม

อิเล็กทรอนิกส์เพื่อเปลี่ยนไฟฟ้ากระแสตรงไปที่ขดลวดมอเตอร์ ทำให้เกิดสนามแม่เหล็กและการหมุน 
ข้อดีของมอเตอร์ไฟฟ้าแบบไร้แปรงถ่านคือมีอัตราส่วนกำลังต่อน้ำหนักสูง ควบคุมความเร็วรอบและ
แรงบิดได้เกือบทันที และการบำรุงรักษาต่ำ ในอากาศยานไร้คนขับการเลือกมอเตอร์ไฟฟ้าที่เหมาะสม
มีผลอย่างมากต่อประสิทธิภาพในการใช้งานทั้งในด้านของการสร้างแรงยก การใช้พลังงาน และการ
ตอบสนองต่อการเปลี่ยนท่าทาง 
 

6. ใบพัด (Propeller)  
ใบพัดคืออุปกรณ์ที่เปลี่ยนการเคลื่อนที่แบบหมุนเป็นแรงขับเชิงเส้น เช่นเดียวกันกับทฤษฎี

การเกิดแรงยกบนปีกอากาศยาน ความแตกต่างของแรงดันระหว่างพื้นผิวด้านบนและด้านล่างของ
ใบพัดทำให้เกิดแรงยก การออกแบบหรือเลือกใช้ใบพัดในอากาศยานไร้คนขับมีความแตกต่างกันตาม
จุดประสงค์ของการนำไปใช้งาน [13] ซึ่งใบพัดสำหรับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนจะถูกจัดเรียง
และมีทิศทางการหมุนเป็นคู่ๆ โดยเป็นการหมุนในทิศทางตามเข็มนาฬิกาและทวนเข็มนาฬิกาเพ่ือ
สร้างความสมดุล ความแตกต่างของแรงยกของแต่ละใบพัดทำให้อากาศยานไร้คนขับสามารถเคลื่อนที่

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ในลักษณะต่างๆได้อย่างเป็นอิสระต่อกัน ความเร็วของใบพัดจะแปรผันจากการเปลี่ยนแรงดันไฟฟ้าที่
จ่ายให้กับมอเตอร์ไฟฟ้า ซึ่งเป็นกระบวนการทีถู่กควบคุมโดยวงจรควบคุมความเร็วแบบอิเล็กทรอนิกส์  
 

7. แบตเตอรี่ (Battery)  
แบตเตอรี่คือแหล่งพลังงานให้กับอากาศยานไร้คนขับ ในปัจจุบันแบตเตอรี่ที่สามารถประจุ

กระแสไฟได้ สามารถแบ่งได้เป็น 4 ประเภท ได้แก่ นิเกิลแคดเมี่ยม (Ni-Cd) นิเกิลเมททอลไฮดรายส์ 
(NiMh)  ลิเทียมไอออน (Lithium Ion) และ ลิเทียมโพลิเมอร์ (Lithium Polymer)  โดยแบตเตอรี่
ประเภท ลิเทียมโพลิเมอร์ เป็นแหล่งเก็บพลังงานไฟฟ้าที่นิยมใช้มากที่สุดในอากาศยานไร้คนขับ 
 

8. อุปกรณ์รับ–ส่งสัญญาณวิทยุ (Radio receiver: Rx–Radio transmitter: Tx) 
อุปกรณ์รับ–ส่งสัญญาณวิทยุคืออุปกรณ์ท่ีทำหน้าที่เชื่อมต่อแบบไร้สายระหว่างผู้ใช้กับอากาศ

ยานไร้คนขับในรูปแบบคลื่นแม่เหล็กไฟฟ้าในช่วงความถี่วิทยุ โดยอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุ (Tx) จะถูก
ควบคุมโดยผู้ใช้ผ่านการสั่งการโดยการใช้คันโยกหรือปุ่มกดซึ่งถูกตั้งค่าช่องสัญญาณ (Channel) ไว้
ก่อนหน้า คำสั่งเหล่านี้ถูกส่งไปยังอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ  (Rx) ที่ติดตั้งบนอากาศยานไร้คนขับใน
ช่องสัญญาณเดียวกัน ทำให้อากาศยานไร้คนขับสามารถเคลื่อนที่หรือขับเคลื่อนกลไกต่างๆตามที่ได้รับ
คำสั่งจากผู้ใช้ 
 

9. เซอโวมอเตอร์ (Servo motor)  
เซอโว หรือการควบคุมการขับเคลื ่อน (servomechanism) คือ อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์

สำหรับควบคุมมอเตอร์หรือระบบขับเคลื่อน โดยการตรวจสอบสัญญาณจากระบบขับเคลื่อนและปรับ
ค่าให้ถูกต้องตามที่กำหนดไว้อย่างต่อเนื่อง โดยปกติระบบเซอร์โวจะตรวจสอบข้อผิดพลาดจาก
สัญญาณเช่น ตำแหน่งทางกล ส่วนประกอบของเซอร์โวประกอบด้วยมอเตอร์ไฟฟ้ากระแสตรง, เฟือง
เกียร์, โพเทนชิออมิเตอร์, วงจรอิเล็กทรอนิกส์ และเพลาส่งออก โดยสามารถควบคุมทิศทางและ
ลักษณะการหมุนของเซอร์โวมอเตอร์จากการปรับความกว้างพัลส์ (Pulse Width Modulation: 
PWM) 
 

10. ส่วนเสริมอ่ืนๆ (Add-ons) 
ส่วนเสริมอื่นๆของอากาศยานไร้คนขับที่อาจไม่ได้เกี่ยวข้องกับระบบการทำงานหลัก แต่มัก

นิยมใช้เพือ่เพ่ิมความปลอดภัยและความเหมาะสมในการใช้งาน เช่น ระบบระบายความร้อน ระบบไฟ
ส่องสว่างและระบบไฟลงจอด ระบบบันทึกภาพหรือระบบส่งภาพตามเวลาจริง รวมถึงระบบเซนเซอร์
หลีกเลี่ยงการชน 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ระบบควบคุมทิศทางแรงขับ (Thrust Vectoring Control System) 

2.3.1  การควบคุมทิศทางแรงขับ 
การควบคุมทิศทางแรงขับ (Thrust Vector Control: TVC) เป็นกลไกที่ถูกใช้ในอากาศยาน 

จรวด ขีปนาวุธเชิงยุทธวิธี และอากาศยานไร้คนขับบางประเภท โดยการเปลี่ยนแปลงทิศทางหรือ
ปริมาณแรงขับจากเครื่องยนต์ ส่งผลให้เกิดแรงบิดรอบจุดศูนย์กลางมวล [14] ดังแสดงในรูปที่ 2.4 
เป็นการเพิ่มประสิทธิภาพในการเปลี่ยนแปลงทิศทาง วิถี และท่าทางของยานพาหนะ [15] ลดการใช้
พ้ืนผิวควบคุมในบางสภาวะที่การควบคุมตามหลักอากาศพลศาสตร์อาจไม่มีประสิทธิภาพ [16],[17] 

 

 
รูปที่ 2.4 การควบคุมทิศทางแรงขับของจรวดโดยการเบี่ยงเบนท่อไอพ่น 

 
รูปที่ 2.4 แสดงการควบคุมทิศทางแรงขับของจรวดโดยการเบี่ยงเบนท่อไอพ่นเล็กน้อย ส่งผลให้
ทิศทางของแรงขับเยื้องออกจากแนวแกนตามความยาวของจรวด เกิดแรงบิดรอบจุดศูนย์กลางมวล 
และเปลี่ยนแปลงทิศทางในการเคลื่อนที่ 
 

2.3.2  ประเภทของระบบควบคุมทิศทางแรงขับ 
โดยปกติระบบควบคุมทิศทางแรงขับหลักของของยานพาหนะจะอยู่ในทิศทางของแกนตาม

ความยาวและผ่านจุดศูนย์กลางมวล จึงสามารถควบคุมมุมเงย (Pitch) และการหันเห (Yaw) โดยการ
เบี่ยงเบนทิศทางของกลไกสร้างแรงขับหลัก อย่างไรก็ตาม การควบคุมการหมุน (Roll) ต้องใช้ระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับอย่างน้อยสองระบบหรือมากกว่า โดยรูปที่ 2.5 แสดงแกนในการเคลื่อนที่และ
ลักษณะการทำงานของท่อไอพ่นในระบบควบคุมทิศทางแรงขับแบบท่อไอพ่นเดี่ยวซึ่งสามารถจำแนก
ออกได้เป็นสี่ประเภท [18] ดังนี้ 
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1. การปรับทิศทางกลไลของท่อไอพ่น (Mechanical Deflection of the Nozzle) 
ในระบบควบคุมทิศทางแรงขับประเภทนี้เครื่องยนต์หรือส่วนสร้างแรงขับจะถูกติดตั้งในรูปแบบ

กลไกของบานพับ (Hinge) หรือกิมบอล (Gimbal) โดยองค์ประกอบของเครื่องยนต์ทั้งหมดจะหมุน
บนกลไกตลับลูกปืน (Gimbal bearing) ถูกควบคุมด้วยก้านต่อหรือระบบหรือระบบไฮดรอลิกส์ ทำให้
ทิศทางของแรงขับถูกเบี่ยงเบนออกจากแนวเดิม 

2. การปรับทิศทางการไหลของไอพ่น (Exhaust Flow Deflection) 
ในระบบควบคุมทิศทางแรงขับประเภทนี้มีการติดตั้งพ้ืนผิวควบคุมด้านใน (vanes) บริเวณท่ีมีการ

ไหลผ่านของกระแสไอพ่นจากเครื่องยนต์ โดยสามารถเบี่ยงเบนทิศทางแรงขับได้โดยไม่ต้องขยับส่วน
ใดๆของเครื่องยนต์ มีข้อดีคือช่วยให้สามารถควบคุมการเคลื่อนที่แบบหมุน (Roll) ได้ด้วยเครื่องยนต์
เพียงเครื่องเดียวซึ่งไม่สามารถทำได้ระบบแบบ Gimbaled 

3. การฉีดเชื้อเพลิงแบบทุติยภูมิ (Injection of Secondary Propellant) 
การฉีดเชื้อเพลิงเหลวเข้าสู่กระแสการไหลหลักของในท่อไอพ่นในด้านใดด้านหนึ่งของส่งผลให้เกิด

แรงผลักที่แตกต่างกัน แรงลัพธ์ที่ไม่สมมาตรทำให้ยานพาหนะเกิดการเปลี่ยนแปลงทิศทางในการ
เคลื่อนที่จากเส้นทางเดิม 

4. การติดตั้งตัวสร้างแรงขับเสริม (Auxiliary Vernier Thrusters) 
การติดตั้ง Vernier thrusters สามารถสร้างแรงผลักด้านข้างและเบี่ยงเบนทิศทางการเคลื่อนที่

ของยานพาหนะได้ ถูกออกแบบเพื่อใช้กับเครื่องยนต์จรวดแบบคงเพื่อใช้สำหรับการเปลี่ยนแปลงทั้ง
ทิศทางและความเร็ว 

 

 
รูปที่ 2.5 แกนในการเคลื่อนที่และลักษณะการทำงานของท่อไอพ่นใน 

ระบบควบคุมทิศทางแรงขับแต่ละประเภท 
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2.3.3  การใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับ 
1. จรวดและขีปนาวุธทิ้งตัว (Ballistic Missile) 

การควบคุมทิศทางของจรวดและขีปนาวุธทิ้งตัวนอกชั้นบรรยกาศ ณ สภาวะที่การควบคุม
ตามหลักอากาศพลศาสตร์ไม่มีผล สามารถทำได้โดยการเบี่ยงทิศทางแรงขับของจรวดเพื่อไม่ให้แนว
แรงผ่านศูนย์กลางมวล การเบี่ยงเบนนี้ทำให้เกิดโมเมนต์รอบจุดศูนย์กลางมวลซึ่งทำได้โดยการ
เบี ่ยงเบนท่อไอพ่นแบบกิมบอล (Gimbaled thruster) โดยใช้ตัวกระตุ ้นไฟฟ้า (Actuator) หรือ
กระบอกไฮดรอลิก เครื่องยนต์และท่อไอพ่นถูกยึดติดกับจรวดผ่านข้อต่อหรือกลไกอุปกรณ์ที่มีความ
ยืดหยุ่นและผลิตจากวัสดุทนความร้อน เช่นในระบบขีปนาวุธทิ้งตัวแบบ UGM-27 Polaris และ 
Trident C4 [19] 

2. ขีปนาวุธยุทธวิธี (Tactical Missile) 
ขีปนาวุธยุทธวิธีในชั้นบรรยากาศขนาดเล็กบางรุ่น เช่น AIM-9X Sidewinder หลีกเลี่ยงการ

ใช้พื้นผิวควบคุมการบิน โดยการติดตั้ง vanes เพื่อเบี่ยงเบนกระแสไอพ่นจากเครื่องยนต์ขีปนาวุธไป
ด้านใดด้านหนึ่ง ดังแสดงในรูปที่ 2.6 ทำให้สามารถบังคับทิศทางได้แม้กระทั่งหลังจากขีปนาวุธถูก
ปล่อยซึ่งมีความเร็วต่ำ 

 

 
รูปที่ 2.6 ท่อไอพ่นแบบปรับทิศทางได้ในขีปนาวุธยุทธวิธี AIM-9X Sidewinder 

 
3. อากาศยาน (Aircraft) 

การใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับถูกนำมาประยุกต์ใช้เพื่อให้อากาศยานมีความสามารถใน
การขึ้นบินและลงจอดในแนวดิ่ง (VTOL) หรือการขึ้นบินระยะสั้นและลงจอดในแนวดิ่ง (STOL)  ใน
เวลาต่อมามีการใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับในสถานการณ์การสู้รบ ทำให้อากาศยานสามารถ
เคลื่อนที่ในท่าทางการบินต่างๆที่อากาศยานเครื่องยนต์ธรรมดาไม่สามารถทำได้ เช่นการติดตั้งระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับในเครื่องบินขับไล่ไอพ่นยุคที่ห้าของ Lockheed Martin F-22 Raptor ดังแสดง
ในรูปที ่ 2.7 พร้อมติดตั ้งระบบสันดาปท้ายเครื ่องยนต์ (Afterburner) ควบคู่กับแพนหางระดับ         
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ขนาดใหญ่ ทำให้อากาศยานสามารถเปลี ่ยนแปลงทิศทางการบินได้อย่างรวดเร็ว  [20] รวมถึง
ความสามารถควบคุมท่าทางของอากาศยานได้ดีในการบินด้วยความเร็วต่ำ  
 

 
รูปที่ 2.7 ท่อไอพ่นแบบปรับทิศทางได้ในอากาศยาน Lockheed Martin รุ่น F-22 
 
ในอากาศยาน Lockheed Martin F-35 Lightning II ในรุ่น F-35B ซ่ึงพัฒนาขึ้นสำหรับการ

ใช้งานร่วมกันโดยนาวิกโยธินสหรัฐ กองทัพอากาศอังกฤษ และกองทัพเรือ มีความสามารถในการขึ้น
บินและลงจอดในแนวดิ่ง โดยกระแสอากาศจากพัดลมและเครื่องยนต์หลักจะถูกเบี่ยงเบนด้วยระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับ ดังแสดงในรูปที่ 2.8 เพื่อให้มีการผสมผสานระหว่างแรงยกและแรงขับที่
เหมาะสม 

 

 
รูปที่ 2.8 ท่อไอพ่นแบบปรับทิศทางได้ในอากาศยาน Lockheed Martin รุ่น F-35B 

 
การวิจัยการควบคุมทิศทางแรงขับในปัจจุบันประสบความสำเร็จและแสดงให้เห็นถึง

ประโยชน์ที่เป็นไปได้สำหรับอากาศยานสมรรถนะสูง เช่นความคล่องตัวที่เพิ่มขึ้น การขึ้นบินและลง
จอดในระยะที่สั้นลง ประสิทธิภาพในการบิน ความสามารถในการอยู ่รอดในสนามรบ และ
ความสามารถในการล่องหน  
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ระบบควบคุม (Control System) 

2.4.1  ความหมายของระบบควบคุม 
ระบบควบคุม (Control System) หมายถึง การควบคุมระบบหรือสิ่งที่ผู้ออกแบบต้องการ

ควบคุมให้ได้ค่าผลลัพธ์ในรูปแบบตามวัตถุประสงค์ที่ต้องการ ระบบควบคุมที่ดีควรมีเสถียรภาพ 
สามารถตอบสนองได้รวดเร็ว และมีความผิดพลาดน้อย ระบบควบคุมมีความจำเป็นและสำคัญในด้าน
วิศวกรรมศาสตร์และวิทยาศาสตร์เทคโนโลยี เนื่องจากต้องมีการควบคุมกระบวนการทำงานของ
ระบบเครื่องจักรทั้งจากการควบคุมด้วยมนุษย์ (Manual Control) หรือการควบคุมกลไกหรือการ
ควบคุมแบบอัตโนมัติ (Automatic Control) โดยมีการประยุกต์ใช้ในงานวิศวกรรมหลายแขนง เช่น 
เครื่องกลเคมีไฟฟ้า สิ่งแวดล้อม โทรคมนาคม รวมทั้งวิศวกรรมอากาศยาน [21],[22]  
 

2.4.2  ระบบควบคุมแบบป้อนกลับ 
ระบบควบคุมแบบปิด (Closed-loop Control System) หรือระบบควบคุมแบบป้อนกลับ 

(Feedback Control System) เป็นระบบที่มีการนำสัญญาณขาออกกลับมาเปรียบเทียบกับการ
ตอบสนอง เพ่ือตรวจสอบหรือเปรียบเทียบความถูกต้องกับค่าที่ต้องการควบคุม (Set point) ทำให้
สามารถปรับกระบวนการให้ถูกต้องตามที่ตั้งค่าไว้ดังแสดงในแผนภาพการทำงานรูปที่ 2.9 ระบบ
ควบคุมแบบป้อนกลับมีข้อดีในการสามารถควบคุมความถูกต้องของสัญญาณขาออกได้ดี โดยการลด
สัญญาณรบกวนในระบบ รวมถึงการเพิ่มเสถียรภาพและลดความไวต่อการแปรผันของระบบ  
 

 
รูปที่ 2.9 แผนภาพกล่องแสดงการทำงานของระบบควบคุมแบบป้อนกลับ 

 

2.4.3  ระบบควบคุมแบบ PID 
ระบบควบคุมแบบ PID หรือระบบควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพันธ์-อนุพันธ์ เป็นระบบควบคุม

แบบป้อนกลับชนิดหนึ่งที่ได้รับความนิยม ในอุตสาหกรรมกลไกส่วนใหญ่ถูกควบคุมโดยการควบคุม
แบบ PID ซึ่งรวมถึงวิธีการออกแบบระบบควบคุมของอากาศยานไร้คนขับ ระบบควบคุมแบบ PID 
ช่วยเพิ่มความเสถียรของระบบและลดข้อผิดพลาดในสถานะคงตัว โดยการคำนวณและลดค่าตัวแปร

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



19 

 

จากการอ่านค่าที่กำลังควบคุมในกระบวนการ (PV) และตัวแปรที่ใช้ในการกำหนดค่าที่ต้องการ
ควบคุม (SV) อัตราขยายจะได้รับการปรับแต่งตามข้อกำหนดการออกแบบระบบเพ่ือควบคุมผลลัพธ์ที่
ต้องการอย่างแม่นยํา [21] โดยมีลำดับการทำงานดังแสดงในรูปที่ 2.10 

 

 
รูปที่ 2.10 แผนภาพกล่องแสดงการทำงานของการควบคุมแบบพีไอดี 

 
ตัวควบคุม PID ประกอบด้วยเทคนิคการควบคุมพื้นฐาน 3 แบบ แบบสัดสวน (Proportional 

หรือ P) แบบอินทิกรัล (Integral หรือ I) และแบบอนุพันธ (Derivative หรือ D) โดยตัวควบคุมแตละ
แบบสามารถนำมาประกอบกันเพื่อใหไดตัวควบคุมที่ตองการ รายละเอียดของการควบคุมพื้นฐานแต
ละแบบมีดังนี้ 
 

1. การควบคุมแบบสัดส่วน (Proportional: P) เป็นการปรับแบบขยายสัดส่วน ทำหน้าที่ปรับ 
อัตราการขยายของสัญญาณความผิดพลาด มีค่าคงที่ 𝐾𝑝  เป็นอัตราขยาย (Gain) การควบคุมแบบสัดส
วนนี้สามารถควบคุมระบบไดดีระดับหนึ่ง เหมาะสมกับกระบวนการที่ตองการผลตอบสนองรวดเร็ว 
อยางไรก็ตามหากเพิ ่มอัตราขยายของตัวควบคุมมากเกินไปก็อาจจะทำให ผลตอบแกวงได้ โดย
สัญญาณขาออกของการควบคุมแบบสัดส่วนแสดงในสมการที่ (2.12) 
 

𝑃𝑜𝑢𝑡 = 𝐾𝑝𝑒(𝑡) (2.12) 
 

2. การควบคุมแบบปริพันธ์ (Integral: I) เป็นการอินทิเกรตค่าสัญญาณความผิดพลาด มีค่าคงที่  
𝐾𝑖 เป็นอัตราขยาย (Gain) การควบคุมแบบปริพันธ์มีข้อดีคือลดค่าความผิดพลาดที่สถานะคงตัวของ
ระบบให้น้อยลง เร่งความเร็วในการตอบสนองและเข้าสู่ค่าเป้าหมายที่ตั้งไว้ โดยสัญญาณขาออกของ
การควบคุมแบบปริพันธ์แสดงในสมการที่ (2.13) 
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𝐼𝑜𝑢𝑡 = 𝐾𝑖 ∫ 𝑒(𝜏)𝑑𝜏
𝑡

0

 (2.13) 

                
3. การควบคุมแบบอนุพันธ์ (Derivative: D) เป็นการหาค่าความแตกต่างของค่าสัญญาณความ 

ผิดพลาดปัจจุบันกับค่าความผิดพลาดที่สะสม มีค่าคงที่ 𝐾𝑑  เป็นอัตราขยาย (Gain) การควบคุมแบบ
อนุพันธ์มีผลต่อการเพิ่มเสถียรภาพและความหน่วงของระบบ โดยสัญญาณขาออกของการควบคุม
แบบอนุพันธ์แสดงในสมการที่ (2.14) 
 

𝐷𝑜𝑢𝑡 = 𝐾𝑑

𝑑

𝑑𝑡
𝑒(𝑡) (2.14) 

 
ผลรวมของการควบคุมแบบพีไอดีคือ การนำสัญญาณขาออกแบบสัดส่วน แบบปริพันธ์และแบบ
อนุพันธ์มารวมกันเป็นสัญญาณขาออกของระบบควบคุม พีไอดี แทนด้วยสัญลักษณ์ 𝑢(𝑡) ดังแสดงใน
สมการที่ (2.15) 
 

𝑢(𝑡) = 𝐾𝑝𝑒(𝑡) + 𝐾𝑖 ∫ 𝑒(𝜏)𝑑𝜏 + 𝐾𝑑

𝑑

𝑑𝑡
𝑒(𝑡)

𝑡

0

 (2.15) 

 

2.4.3.1  วิธีการกำหนดอัตราขยายแบบ Ziegler–Nichols 
วิธีการปรับอัตราขยายแบบ Ziegler–Nichols เป็นวิธีการปรับอัตราขยายตัวควบคุม PID ที่

ได้รับการพัฒนาโดย John G. Ziegler และ Nathaniel B. Nichols. โดยการตั้งค่าอัตราขยายแบบ

ปริพันธ์ (Integral gain: 𝐾𝑖) และอัตราขยายแบบอนุพันธ์ (Derivative gain: 𝐾𝑑) เท่ากับศูนย์ และ

เพิ่มอัตราขายแบบสัดส่วน (Proportional gain: 𝐾𝑝) จนกระทั่งถึงค่าสูงสุดของอัตราขยาย ซึ่งระบบ
เกิดการสั่นที่แอมพลิจูดคงที่ (Ultimate gain: 𝐾𝑢)  และคาบการสั่น ณ ค่าสูงสุดของอัตราขยาย 
(Ultimate period: 𝑇𝑢) และนำค่าดังกล่าวใช้ในการกำหนดค่าอัตราขยาย P, I, และ D ดังแสดงใน
ตารางที่ 2.1 [22],[23],[24] 
 
ตารางที่ 2.1 การกำหนดอัตราขยายแบบ Ziegler–Nichols  
Control Type 𝐾𝑝 𝐾𝑖 𝐾𝑑 
P 0.5𝐾𝑢 - - 
PI 0.45𝐾𝑢 0.54𝐾𝑢/𝑇𝑢 - 
PD 0.8𝐾𝑢 - 0.1𝐾𝑢𝑇𝑢 
Classic PID 0.6𝐾𝑢 1.2𝐾𝑢/𝑇𝑢 0.075𝐾𝑢𝑇𝑢 
Modified PID 0.33𝐾𝑢 0.5𝑇𝑢 0.33𝑇𝑢 
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2.4.3.2  วิธีการกำหนดอัตราขยายแบบ Tyreus–Luyben 
วิธี Tyreus–Luyben เป็นการดัดแปลงของวิธี Ziegler–Nichols ซึ่งมีจุดมุ่งหมายเพื่อลดการ

โอเวอร์ชูตโดยใช้ขั้นตอนเดียวกันกับวิธี Ziegler–Nichols เพื่อให้ได้สองพารามิเตอร์ได้แก่ 𝐾𝑢 และ 
𝑇𝑢 แต่ใช้สมการที ่แตกต่างกันในการคำนวณพารามิเตอร์ ดังแสดงในตารางที ่ 2.2  วิธี Tyreus–
Luyben ให้ความราบรื่นกว่าวิธี Ziegler–Nichols แต่อาจส่งผลให้เวลาตอบสนองช้าลง สามารถใช้ใน
การตั้งค่าสำหรับการควบคุมแบบ PID และ PI เท่านั้น 
 
ตารางที่ 2.2 การกำหนดอัตราขยายแบบ Tyreus–Luyben  
Control Type 𝐾𝑝 𝐾𝑖 𝐾𝑑 
PI 0.3125𝐾𝑢 2.2𝑇𝑢 - 
PID 0.454𝐾𝑢 2.2𝑇𝑢 0.1587𝑇𝑢 

 

2.4.3.3  วิธีการกำหนดอัตราขยายแบบ Aström–Hägglund 
วิธีการกำหนดอัตราขยายอัตโนมัติโดย Karl Johan Aström และ Tore Hägglund ในปี 

1995 เสนอการตั้งค่าสำหรับระบบควบคุม PID ที่ไม่มีอัตราขยายแบบอนุพันธ์ เพื่อควบคุมระบบโดย
ควบคุมค่าโอเวอร์ชูต การกำหนดค่าอัตราขยาย P และ I ถูกกำหนดตามตารางท่ี 2.3 
 
ตารางที่ 2.3 การกำหนดอัตราขยายแบบ Aström–Hägglund 
Control Type 𝐾𝑝 𝐾𝑖  𝐾𝑑 
PI 0.32𝐾𝑢 0.94𝑇𝑢 - 

 

2.4.3.4  วิธีการกำหนดอัตราขยายแบบ Trial and Error 
วิธีการกำหนดอัตราขยายแบบ Trial and Error เป็นวิธีการกำหนดอัตราขยายด้วยการคาด

เดาควบคู่กับการตรวจสอบการตอบสนองของระบบ ในวิธีนี้กำหนดอัตราขยายสัดส่วน 𝐾𝑝 เป็นตัว
ควบคุมหลัก ในขณะที่อัตราขยายแบบปริพันธ์และอนุพันธ์จะเป็นการปรับแต่งให้ระบบมีลักษณะการ
ตอบสนองที่ดียิ่งขึ้น การกำหนดอัตราขยายแบบ Trial and Error เริ่มจากการกำหนดอัตราขยาย 𝐾𝑖   
และ 𝐾𝑑  เป็นศูนย์จากนั้นเพิ่มอัตราขยาย 𝐾𝑝จนกระทั่งระแบบเกิดการแกว่งจึงลดอัตราขยาย 𝐾𝑝 ลง
และปรับแต่งอัตราขยาย 𝐾𝑖 หรือ 𝐾𝑑 โดยมีหลักการการกำหนดอัตราขยายดังแสดงในตารางที่ 2.4 
[25] 
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ตารางที่ 2.4 ลักษณะการตอบสนองการกำหนดอัตราขยายแบบ Trial and Error 

การเพ่ิม
อัตราขยาย 

ช่วงเวลาไต่ขึ้น 
(Rise time) 

โอเวอร์ชูต 
(Overshoot) 

เวลาเข้าสู่สภาวะ
คงตัว 

(Settling time) 

ความผิดพลาดสถานะคงตัว 
(Steady-state error) 

𝐾𝑝 ลดลง เพ่ิมข้ึน เพ่ิมข้ึนเล็กน้อย ลดลง 

𝐾𝑖 ลดลงเล็กน้อย เพ่ิมข้ึน เพ่ิมข้ึน ลดลงอย่างมีนัยสำคัญ 

𝐾𝑑 ลดลงเล็กน้อย ลดลง ลดลง เปลี่ยนแปลงเล็กน้อย 
 

2.4.7  การวิเคราะห์ผลการตอบสนองของระบบ 
สำหรับการวิเคราะห์ผลการตอบสนองของระบบสามารถตรวจสอบคุณสมบัติบางประการ 

ของระบบควบคุมจากแผนภาพการตอบสนองของระบบดังแสดงในรูปที่ 2.11 ซึ่งสามารถวิเคราะห์
จากตัวแปรต่างๆดังนี้ [26] 

1. ช่วงเวลาที่การตอบสนองไต่ระดับ (Rise Time: 𝑇𝑟) คือเวลาที่วัดจากผลตอบสนองที่มีขนาด
เพ่ิมข้ึนจาก 10% ถึง 90% ของค่าสุดท้าย 

2. ช่วงเวลาที ่การตอบสนองมีค่าส ูงส ุด  (Peak Time: 𝑇𝑝) คือเวลาที ่ระบบควบคุมมีการ
ตอบสนองสูงสุด 

3. ค่าสูงสุดของการตอบสนอง (Maximum Overshoot: 𝑀𝑝) คือค่าสูงสุดของการตอบสนองใน
ระบบควบคุม บ่งบอกถึงความคลาดเคลื่อนสูงสุดที่เกิดระหว่างตัวแปรจากการอ่านค่าที่กำลัง
ควบคุมในกระบวนการและตัวแปรที่ใช้ในการกำหนดค่าที่ต้องการควบคุม 

4. ช่วงเวลาที่การตอบสนองเข้าสู่จุดสมดุล (Settling Time: 𝑇𝑠) คือเวลาที่ผลตอบสนองมีขนาด
ลดลงและเข้าใกล้กับค่าเป้าหมาย (Set Point) โดยวัดได้จากความคลาดเคลื ่อนจากค่า
สุดท้าย 2% หรือ 5% 
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รูปที่ 2.11 ลักษณะการตอบสนองของระบบ 

 

การจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 

2.5.1  ความหมายของการจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 
วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ (Computational Fluid Dynamics: CFD) เป็นการใช้ 

คอมพิวเตอร์สำหรับการวิเคราะห์ปัญหาด้านพลศาสตร์ของไหล (Fluid Dynamics) และจำลอง
พฤติกรรมที่เกิดขึ้น ด้วยสมการนาเวียร์–สโตกส์ (Navier–stokes equations) ซึ่งสามารถอธิบาย
ปรากฏการณใ์นทางวิทยาศาสตร์และวิศวกรรมศาสตร์ได้อย่างกว้างขวาง  
 

2.5.2  ระเบียบวิธี 
ระเบียบวืธีสำหรับพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณมีพ้ืนฐานในการคำนวณดังขั้นตอนดังต่อไปนี้ [27] 

1. กำหนดรูปร่างเรขาคณิตและขอบเขตทางกายภาพ โดยการออกแบบด้วยคอมพิวเตอร์ (CAD)  
2. ปริมาตรของของไหลถูกแบ่งพ้ืนที่คำนวณออกเป็นเซลล์ทีแ่ยกจากกันหรือโครงสร้างตาข่าย  

(Mesh) ตามระเบียบวิธีหรือการกำหนดที่เหมาะสม 
3. กำหนดเงื่อนไขแบบจำลองทางกายภาพ เช่น สมการการเคลื่อนที่ของของไหล, การแผ่รังสี  
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และกำหนดเงื่อนไขขอบเขตการจำลอง เช่น คุณสมบัติของของไหล, อุณหภูมิ หรือความดัน โดยการ
จำลองด้านพลศาสตร์ของไหล มักเกี่ยวข้องกับสมการความต่อเนื่อง สมการโมเมนตัมและสมการ
พลังงาน  

4. กำหนดเงื่อนไขขอบเขต (Boundary Condition) ซึ่งเก่ียวข้องกับพฤติกรรมของของไหลและ 
สมบัติ ณ ขอบเขตของปัญหาที่ทำการศึกษา ซึ่งรวมถึงการกำหนดเงื่อนไขเริ่มต้น (Initial Condition)  

5. สมการควบคุมถูกแก้ไขโดยระเบียบวิธีทำซ้ำ (Iteration) ในกระบวนการนี้อาศัยความ 
คล้ายกันของผลลัพธ์ที่เปลี่ยนแปลง ด้วยการวนซ้ำเชิงตัวเลข ซึ่งในที่สุดจะนำไปสู่สภาวะคงตัว โดย
การลู่เข้า (Convergence) และบรรจบกันของผลลัพธ์ถือเป็นประเด็นที่สำคัญสำหรับการวิเคราะห์ 

6. ทำการวิเคราะห์ผลการจำลอง 
 

2.5.3  สมการของนาเวียร–์สโตกส์ในการไหลแบบไม่อัดตวั 
ในงานวิจัยนี้มีการกำหนดการไหลด้วยความเร็วต่ำที่สัดส่วนของความเร็วต่อความเร็วเสียง 

หรือค่าตัวเลขมัคไม่เกิน 0.3 ซ่ึงก๊าซถือว่าเป็นของไหลที่ไม่สามารถอัดตัวได้ เนื่องจากการเปลี่ยนแปลง
ความหนาแน่นมีค่าน้อย ในการไหลแบบไม่อัดตัว (Incompressible flow) ประกอบด้วย สมการ
อนุรักษ์มวล ดังแสดงในสมการที่ 2.16 และสมการอนุรักษ์โมเมนตัมในแกน x, y และ z ดังแสดงใน
สมการที่ 2.17–2.19 ตามลำดับ 
 

สมการอนุรักษ์มวล 
 

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+

𝜕𝑤

𝜕𝑧
= 0 (2.16) 

 
สมการอนุรักษ์โมเมนตัม 
 

𝜌 (
𝜕𝑢

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑢

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑢

𝜕𝑦
+ 𝑤

𝜕𝑢

𝜕𝑧
) = −

𝜕𝑃

𝜕𝑥
+ 𝜇 (

𝜕2𝑢

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑢

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑢

𝜕𝑧2
) + 𝜌𝑔𝑥 (2.17) 

 

𝜌 (
𝜕𝑣

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑣

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑣

𝜕𝑦
+ 𝑤

𝜕𝑣

𝜕𝑧
) = −

𝜕𝑃

𝜕𝑦
+ 𝜇 (

𝜕2𝑣

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑣

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑣

𝜕𝑧2
) + 𝜌𝑔𝑦 (2.18) 

 

𝜌 (
𝜕𝑤

𝜕𝑡
+ 𝑢

𝜕𝑤

𝜕𝑥
+ 𝑣

𝜕𝑤

𝜕𝑦
+ 𝑤

𝜕𝑤

𝜕𝑧
) = −

𝜕𝑃

𝜕𝑧
+ 𝜇 (

𝜕2𝑤

𝜕𝑥2
+

𝜕2𝑤

𝜕𝑦2
+

𝜕2𝑤

𝜕𝑧2
) + 𝜌𝑔𝑧 (2.19) 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



25 

 

เมื่อ 𝑢, 𝑣 และ 𝑤 แทน ความเร็วตามแนวแกน x, y และความเร็วในแนวระดับตามลำดับ, 𝑃 แทน ความ
ดันของของไหล, 𝜌 แทน ความหนาแน่นของของไหล, 𝜇 แทน ความหนืดจลน์ และ 𝑔 แทน ความเร่ง
เนื่องจากแรงโน้มถ่วงของโลก 
 

2.5.4  การประยุกต์วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 
วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณสามารถใช้กับทุกปรากฏการณ์ที่เกี่ยวข้องกับการไหลของ

ของไหล เช่น การจำลองสภาพอากาศ คลื่นทะเล การไหลของของไหลภายในท่อ การไหลของอากาศ
ผ่านปีกเครื่องบิน หรือปรากฏการณ์การเคลื่อนที่ของเมฆในชั้นบรรยากาศ ดังแสดงรูปที่ 2.12 
 

 
รูปที่ 2.12 ผลลัพธ์การจำลองวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณของทรงกระบอกท่ีวางอยู่ในของไหล 

(ด้านบน) และตัวอย่างเมฆในสภาพบรรยากาศซึ่งมีความคล้ายคลึงกัน (ด้านล่าง) 
 

งานวิจัยที่เกี่ยวข้อง 

2.6.1  การเพ่ิมความเร็วในอากาศยานไร้คนขับ 
[28] Janith และ Rohan ได้ศึกษาการใช้อากาศยานไร้คนขับแบบปีกตรึงขึ ้นลงแนวดิ่ง 

Quad plane hydride UAV ผลลัพธ์พบว่าการผสมอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนและปีกตรึงเข้า
ด้วยกันเป็นการลดข้อจํากัดในการใช้งานของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ  

[29] Michał และ Maciej นำเสนอการนำออกแบบอากาศยานไร้คนขับในรูปแบบ Tandem 
wing ทีพั่ฒนาจากอากาศไร้คนขับแบบปีกหมุนซึ่งมีขนาดกระทัดรัดมากกว่าอากาศยานไร้คนขับแบบเอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ปีกตรึง ผลการทดสอบพบว่าอากาศยานไร้คนขับมีความคล่องตัวและมีความเร็วสูงในการเดินทางไป
ข้างหน้าขณะที่ใช้พลังงานน้อยเทียบเท่ากับการบินรักษาระดับ 

[30] Jerry และคณะ นำเสนอการออกแบบกลไกติดตั้งมอเตอร์ที่สามารถปรับเอียงทิศทางได้
ในอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนแบบสี่ใบพัดเพ่ือเพ่ิมความเร็วในการบินและลดแรงต้านทางอากาศ
พลศาสตร์ ผลการทดสอบพบว่าการปรับเอียงมอเตอร์ไปด้านหน้ามีผลทำให้ความเร็วสูงสุดเพิ่มขึ้น 
12.5% รวมถึงยังมีการใช้พลังงานที่น้อยกว่าที่ความเร็วสูง 

2.6.2  การใช้แรงขับเสริมในเฮลิคอปเตอร์คอมพาวด์ 
[3] R. A. Ormiston นำเสนอการออกแบบส่วนประกอบของเฮลิคอปเตอร์คอมพาวด์ ต่อการ

เพิ่มขึ้นของศักยภาพและสมรรถนะในการใช้งาน เช่น การติดตั้งปีกเสริมเพื่อเพิ่มสมรรถนะในการบิน 
การออกแบบลำตัวอากาศยานเพื่อลดแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ รวมถึงกลไกใบพัดสร้างแรงขับ
เสริมปรับทิศทางได้เพ่ือควบคุมแรงบิดและการเลี้ยวในขณะทำการบิน 

[4] R. V. V. Petrescu นำเสนอสมรรถนะของเฮลิคอปเตอร์คอมพาวด์รุ่น SB1 Defiant ที่
สามารถทำความเร็วได้เกือบสองเท่าและมีระยะการทำการที่สูงกว่าเฮลิคอปเตอร์แบบทั่วไป 

[31] C. Fegely และคณะ นำเสนอการพัฒนาและวิเคราะห์ผลจากการสร้างแบบจำลอง 
physics-based flight dynamics models ของเฮลิคอปเตอร์แบบคอมพาวด์รุ ่น Sikorsky X2 ใน
แบบจำลองแบบ GenHel และแบบ HeliUM ผลลัพธ์พบว่าแบบจำลองของเฮลิคอปเตอร์ทั้งสองแบบ
มีพารามิเตอร์ที่แตกต่างกันซึ่งสามารถถูกนำไปต่อยอดและประยุกต์ใช้ต่อไป 

2.6.3  ระบบควบคุมทิศทางแรงขับ 
[14] L. Sopegno และคณะ นำเสนอการศึกษาและเปรียบเทียบว ิธ ีการควบคุมและ

ประสิทธิภาพของตัวควบคุมแบบ LQR และ PID ในแบบลำลองระบบควบคุมทิศทางแรงขับของจวด
แบบไร้ครีบ ผลลัพธ์พบว่า การตอบสนองในตัวควบคุมแบบ LQR มีคุณลักษณะที่ดีกว่าในด้านการ
ติดตามเส้นทางการเคลื่อนที่ ในขณะที่การตอบสนองในตัวควบคุมแบบ PID มีการจัดการสัญญาณ
รบกวนจากภายนอกได้ดี 

[15] D. Ikaza นำเสนอการการออกแบบระบบควบคุมแรงขับในอากาศยานขับไล่สมัยใหม่ซึ่ง
มีการใช้ตัวกระตุ้นที่น้อยลงและมุมการทำงานที่กว้างขึ้น และเปรียบเทียบผลของการใช้ระบบควบคุม
แรงขับในการช่วยลดระยะขึ้นบินของอากาศยาน รวมถึงการป้องกันภาวะร่วงหล่นที่การบินในมุม
ปะทะสูง 

[16] H. Kikkawa และ K. Uchiyama นำเสนอการนำระบบควบคุมแรงขับแบบ 3 มิติ มา
ประยุกต์ใช้ในอากาศยานไร้คนขับแบบปีกตรึงโดยทำการสร้างแบบจำลองและการทดสอบ ผลลัพธ์
พบว่าอากาศยานไร้คนขับสามารถควบคุมทิศทางและเส้นทางในการบินได้โดยปราศจากการใช้พื้นผิว
ควบคุม 
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2.6.4  ระบบควบคุมแบบ พีไอดี 
[22] R. P. Borase และคณะ นำเสนอการศึกษาการปรับอัตราขยายพีไอดีแบบดั ้งเดิม 

(Classical Tunning) และการปรับอัตราขยายแบบอัตโนมัต ิ (Automatic Tunning) ในระบบ
หุ่นยนต์, ระบบขับเคลื่อนอัตโนมัติด้วยไฟฟ้า, อุปกรณ์ด้านชีวการแพทย์ และระบบเครื่องจักรกล โดย
ได้ผลสรุปว่าการปรับอัตราขยายแบบอัตโนมัติถูกนำมาใช้มากยิ่งขึ้นโดยเฉพาะการนำมาประยุกต์ใช้
กับสิ่งอำนวยความสะดวกซ่ึงได้รับความสนใจจากผู้ใช้ในด้านอุตสาหกรรม 

[23] R. Jaiswal และ O. Prakash นำเสนอการเปรียบเทียบการปรับอัตราขยายพีไอดีแบบ
ดั้งเดิม (Classical Tunning) และการปรับอัตราขยายแบบอัตโนมัติ (Automatic Tunning) ในการ
ควบคุมมุม Pitch ในระบบควบคุมการบินอัตโนมัติในอากาศยานฝึกรุ ่น Hansa-III ผลการสร้าง
แบบจำลองพบว่า ในการปรับอัตราขยายแบบดั้งเดิม วิธี Modified ZN ให้ผลลัพธ์ที่เหมาะสมกับ
ระบบมากที่สุด ในขณะที่วิธี LQR ให้ผลลัพธ์ที่ดีที่สุดในการปรับอัตราขยายแบบอัตโนมัติ 

[24] S. N. Deepa และ G. Sudha นำเสนอการใช้ตัวควบคุมแบบ พีไอดี ในการปรับปรุง
เสถียรภาพและประสิทธิภาพของระบบควบคุมมุม Pitch ในอากาศยาน จากการสร้างแบบจำลองทาง
คณิตศาสตร์พบว่าการกำหนดอัตราขยายวิธี Modified Ziegler–Nichols ทำให้ระบบมีช่วงเวลาไต่
ขึ้นและค่าสูงสุดของการตอบสนองที่ต่ำ อีกทั้งระบบยังมีเสถียรภาพมากกว่าเมื่อเปรียบเทียบกับการ
กำหนดอัตราขยายด้ายวิธี Tyreus–Luyben และ Aström–Hägglund 

2.6.5  การวิเคราะห์ทางอากาศพลศาสตร์ด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 
[32] M. Prieto และคณะเสนอการเพิ่มประสิทธิภาพให้กับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกตรึง

ขึ้นลงแนวดิ่ง โดยการติดตั้ง Raked wingtip และ Blended winglet ผลการจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์
ของไหลเชิงคำนวณพบว่า การติดตั้ง Raked wingtip สามารถลดแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ได้ 
6.3% ในขณะที่ Blended winglet ลดแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ได้ 4.6% เมื่อเปรียบเทียบกับ
ปีกแบบดั้งเดิม 

[33] J. Abinesh และ J. Arunkumar นำเสนอการวิเคราะห์แรงต้านทางอากาศพลศาสตร์
ของรถโดยสารประจำทางในประเทศอินเดีย โดยการย้ายตำแหน่งติดตั้งระบบปรับอากาศซึ่งเป็นการ
เปลี่ยนแปลงรูปลักษณ์ภายนอก ผลการจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณพบว่าการย้าย
ตำแหน่งติดตั้งระบบปรับอากาศนี้สามารถลดสัมประสิทธ์แรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ได้ประมาณ 
10 % 

[34] I. Yuthayanonand และคณะ นำเสนอการการวิเคราะห์หาค่าคุณลักษณะของอากาศ
ยานไร้คนขับปีกตรึงขนาดเล็กรุ่น TEagle Eyes X-II โดยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ ทำให้ทราบ
ถึงสมรรถนะของอากาศยานไร้คนขับที ่เง ื ่อนไขการบินที ่หลากหลาย และสามารถยืนยันขีด
ความสามารถในการปฏิบัติภารกิจของอากาศยานไร้คนขับ 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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บทที ่3 

วิธีดำเนนิการวิจัย 

เครื่องมือที่ใช้ในการวิจัย 

3.1.1  ฮาร์ดแวร์ 

3.1.1.1  อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
ผู้วิจัยได้เลือกใช้โครงสร้างของอากาศยานไร้คนขับ โดยเป็นอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุน

สี่ใบพัดที่ได้รับการปรับแต่งเพิ่มความแข็งแรงของโครงสร้างหลัก ขาลงจอด และติดตั้งจุดยึดสำหรับ
ติดตั้งอุปกรณ์เสริม โดยมีโครงสร้างหลักผลิตจากคาร์บอนไฟเบอร์แบบ 3K Twill Weave ความหนา 
3 มิลลิเมตร จุดต่อและจุดยึดอุปกรณ์เสริมผลิตจากอะลูมิเนียม อ้างอิงโครงสร้างอากาศยานแบบ 
“Quadrotor X” ขนาดเส้นแทยงมุม 680 มิลลิเมตร มีน้ำหนัก 800 กรัม เมื ่อติดตั ้งอุปกรณ์
อิเล็กทรอนิกส์ดังแสดงในตารางที่ 3.1 แล้วอากาศยานไร้คนขับจะมีน้ำหนัก 4015 กรัม และมีลักษณะ
ดังแสดงในรูปที่ 3.1 และรูปที่ 3.2 
 
ตารางที ่3.1 อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์ในอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 

อุปกรณ์ ขนาด หน่วย จำนวน สัญลักษณ์ 
มอเตอร์ไฟฟ้า Multirotor Brushless Motors 340 KV 4 A 

แบตเตอรี ่สำหรับอากาศยานไร้คนขับ แบบ             
Lithium Polymer 

5,100 mAh 
1 B 

22.2 Volt 
วงจรควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ แบบ
Optical isolators 

50 Ampere 4 C 

ใบพัด Carbon Fiber Reinforced Nylon 15 Inch 4 D 

ชุดควบคุมการบินอัตโนมัติ Pixhawk 4   1 E 

อุปกรณ์รับสัญญาณจีพีเอส M8N   1 F 
อุปกรณ์สื่อสารไร้สาย Telemetry 433 MHz 1 G 

อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ Radio Receiver 900 MHz 1 H 
แบตเตอรี่สำหรับอุปกรณ์ควบคุมขนาดเล็ก 
Microcontroller 

10,000 mAh 
1 I 

9 Volt 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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รูปที่ 3.1  ภาพด้านบนของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยการเขียนแบบ 3 มิติ                           

 

 
รูปที่ 3.2 ภาพด้านหน้าของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยการเขียนแบบ 3 มิติ                           

 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.1.1.2  ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมถูกติดตั ้งใต้โครงสร้างอากาศยานไร้คนขับ ณ บริเวณ

ใกล้เคียงจุดศูนย์กลางมวล เพื่อลดผลกระทบจากแรงบิดที่เกิดขึ้นในขณะทำงาน ผู้วิจัยได้เลือกใช้ 
Electric Ducted Fan เป็นส่วนให้แรงขับเสริมเนื่องจากมีขนาดกระทัดรัดและให้แรงขับสูง ติดตั้ง
เซอร์โวมอเตอร์กับก้านต่อเข้ากับจุดหมุนเพื่อสามารถปรับทิศทางแรงขับได้ในรูปแบบการทำงานของ 
Gimbaled Thrust Vectoring  ดังแสดงในรูปที่ 3.3 มีอุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์ดังแสดงในตารางที่ 3.2 
โดยมีน้ำหนัก 750 กรัม และมีน้ำหนักรวม 4,765 กรัม เมื่อรวมกับน้ำหนักของอากาศยานไร้คนขับ
แบบปีกหมุนสี่ใบพัด 
 
ตารางที ่3.2 อุปกรณ์อิเล็กทรอนิกส์ในระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

อุปกรณ์ ขนาด หน่วย จำนวน สัญลักษณ์ 

Electric Ducted Fan    J 
    มอเตอร์ไฟฟ้า Brushless Inrunner 2000 KV 1  

    ใบพัด Glass Fiber Nylon 80 mm 12 blade  

เซอร์โวมอเตอร์ Brushless high voltage 50 Kg.cm 1 K 
วงจรควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ 100 Ampere 1 L 

บอร ์ดควบคุมขนาดเล ็ก  Arduino Mega 
และโมลดูลวัดความลาดเอียง 

  
1 M 

บอร ์ดควบคุมขนาดเล ็ก  Arduino Nano 
และโมลดูลวัดความลาดเอียง 

  
1 N 

 

  
รูปที่ 3.3 ภาพด้านหน้าของระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม โดยการเขียนแบบ 3 มิติ 

 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.1.1.3  การติดตั้งระบบควบคุมทศิทางแรงขับเสริม 
ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ถูกติดตั้ง ณ บริเวณใกล้เคียงตำแหน่งจุดศูนย์กลางมวล ซึ่ง

เป็นจุดศูนย์กลางการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด ดังแสดงในรูปที่ 3.4 และ 
รูปที ่3.5 
 

  
รูปที่ 3.4 ตำแหน่งจุดศูนย์กลางมวลจากมุมมองด้านข้างของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุน 

สี่ใบพัดเม่ือติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
 

  
รูปที่ 3.5 ตำแหน่งจุดศูนย์กลางมวลจากมุมมองด้านหน้าของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุน 

สี่ใบพัดเม่ือติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
 
ตารางที่ 3.3 ตำแหน่งจุดศูนย์กลางมวลของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด เมื่อติดตั้งระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

ตัวแปร ปริมาณ หน่วย 
Mass 4,765 gram 
Center of mass   

X 286.53 mm 
Y 280.72 mm 
Z 254.32 mm 

 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.1.2  ซอฟต์แวร์ 

3.1.2.1  Qgroundcontrol 
ผู้วิจัยได้ใช้โปรแกรมควบคุมการบินอัตโนมัติ Qgroundcontrol ในการตั้งค่า ควบคุม และ

การสังเกตท่าทางในการบิน โดยเลือกใช้การอ้างอิงโครงสร้างอากาศยานไร้คนขับแบบสี่ใบพัดทั่วไป 
(Generic Quadcopter) มีลำดับและทิศทางการหมุนของใบพัด ดังแสดงในรูปที่ 3.6 และตั้งค่าตัว
แปรให้กับอากาศยานไร้คนขับ ดังแสดงในตารางที่ 3.4 
 

 
รูปที่ 3.6 ลำดับและทิศทางการหมุนของใบพัดอากาศยานไร้คนขับ 

 
ตารางที่ 3.4 ตัวแปรในการตั้งค่าชุดควบคุมการบินสำหรับอากาศยานไร้คนขับ 

ตัวแปร ค่า หน่วย 
Flight mode Stabilized, Position Hold  

Maximum tilt angle 20 Degree 
Maximum rotation 20 Degree/s 

Maximum Ascent speed 2.5 m/s 

Maximum Descent speed 1 m/s 
 

3.1.2.2  PX4 Flight Review และ PlotJuggler 
สำหรับการตรวจสอบมูลบันทึกการบิน (Flight Log) 3.1.2  ซอฟต์แวร์ PX4 Flight Review 

และ PlotJuggler สามารถใช้ในการวิเคราะห์สภาพของอากาศยานไร้คนขับได้เป็นอย่างดีในรูปแบบ
ของกราฟ เช่น Actuator Controls & Actuator Outputs, Vibration, GPS และ IMU Data 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.1.2.3  Arduino IDE 
ผู ้ว ิจัยได้ใช้โปรแกรม Arduino Integrated Development Environment ในการเขียน

โปรแกรมควบคุมภาษาซี เพื่อใช้ในการตั้งค่าให้กับบอร์ดควบคุมขนาดเล็ก Arduino ในการควบคุม
อุปกรณ์และบันทึกค่าตัวแปร โดยใช้ส่วนเสริมไลบรารี่ (Libraries) หรือชุดโค้ดโปรแกรมสำหรับการใช้
งานอุปกรณแ์ละเซ็นเซอร์ต่างๆ โดยผู้วิจัยได้เลือกใช้ไลบรารี่ดังแสดงในตารางที่ 3.5 
 
ตารางที่ 3.5 รายชื่อไลบรารี่ในโปรแกรม Arduino IDE ที่ใช้ในงานวิจัย 

ไลบรารี่ เวอร์ชั่น การใช้งาน 

Adafruit GFX 1.11.5 ไลบารี่สำหรับจอแสดงผลขนาดเล็ก OLED 
MPU 6050 1.0.0 ไลบารี่สำหรับโมดูลวัดความเร่ง 
SD 1.2.4 ไลบารี่สำหรับโมดูล SD card 
Servo 1.2.0 ไลบารี่สำหรับการควบคุมเซอร์โวมอเตอร์ 

 

3.1.2.4  Solidworks 
ผู้วิจัยได้ใช้โปรแกรม Solidworks สำหรับการออกแบบสามมิติอากาศยานไร้คนขับแบบปีก

หมุนสี่ใบพัดและระบบควาบคุมทิศทางแรงขับเสริม รวมถึงการสร้างแบบจำลองการหาแรงต้านทาง
อากาศด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 
 

หลักการทำงาน 
อากาศยานไร้คนขับแบบสี่ใบพัด ประกอบด้วยอุปกรณ์พื้นฐานได้แก่ อุปกรณ์ตรวจวัดอัตรา

เชิงมุม ไจโรสโคป อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ อุปกรณ์รับสัญญาณจีพีเอส อุปกรณ์สื ่อสารไร้สาย 
ตลอดจนแบตเตอรี่ที่ใช้เป็นแหล่งพลังงาน ซึ่งค่าตัวแปรจากอุปกรณ์ทั้งหมดนี้จะถูกประมวลผลผ่านชุด
ควบคุมการบินอัตโนมัติ ก่อนที่จะถูกส่งต่อสัญญาณในรูปแบบค่าการปรับความกว้างพัลส์ (Pulse 
Width Modulation: PWM) ไปยังวงจรควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ เพื่อให้คำสั่งมอเตอร์ไฟฟ้าที่ 
1 ถึง 4 ในการสร้างแรงยกและการเคลื่อนที่ 

ในการควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ใช้การรับค่าสัญญาณการปรับความกว้างพัลส์ (PWM) 
จากอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ (Radio Receiver) ได้แก่สัญญาณ PWM Throttle เพื่อนำมาคำนวณ
ควบคู่กับมุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานจากโมดูลวัดความลาดเอียงวัตถุ (Accelerometer) โดย
บอร์ดควบคุมขนาดเล็ก และปรับทิศทางของแรงขับเสริมด้วยเซอโวมอเตอร์ ในการปรับปริมาณของ
แรงขับถูกกำหนดโดยผู้วิจัยโดยตรง โดยการส่งค่าสัญญาณควบคุมจากอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุซึ่ง

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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แสดงค่าการปรับความกว้างพัลส์ (แสดงในหัวข้อที่ 3.4) โดยมีมอเตอร์ไฟฟ้าที่ 5 เป็นอุปกรณ์สร้างแรง
ขับเสริม 

นอกเหนือจากการประมวลผลและสั่งการทำงานของเซอร์โวมอเตอร์ บอร์ดควบคุมขนาดเล็ก
ยังทำหน้าที่บันทึกค่าตัวแปร ได้แก่ มุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับและทิศทางของแรงขับ
เสริม (𝜃𝐸𝐷𝐹)  โดยภาพรวมการทำงานของอุปกรณ์จะแสดงในรูปท่ี 3.7 
 

 
รูปที่ 3.7 การเชื่อมต่ออากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดและระบบควบคุม 

ทิศทางแรงขับเสริม 
 

การควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
สำหรับอากาศยานประเภทปีกหมุนแบบสี่ใบพัด จุดศูนย์กลางการเคลื่อนที่จะอยู่ ณ จุด

ศูนย์กลางมวลของอากาศยาน ผู้วิจัยได้ออกแบบและติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมให้อยู่
บริเวณใกล้เคียงจุดศูนย์กลางมวลของอากาศยานและสามารถปรับทิศทางให้สอดคล้องกับทิศทาง
เคลื่อนที่ของอากาศยาน ในการควบคุมทิศทางของแรงขับเสริม (𝜃𝐸𝐷𝐹) ต้องอาศัยตัวแปรจากสามส่วน
ได้แก่  ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลำตัวอากาศยาน (∑ 𝐹𝑖4

𝑖=1 )  และ เวคเตอร์การเคลื่อนที่ของ
อากาศยานไร้คนขับ (𝜃𝑅) ในหัวข้อที่ 3.3.1  มุมการเคลื่อนที่ของกลไกควบคุมแรงขับเสริมในหัวข้อที่ 
3.3.2 และการควบคุมกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับ ในหัวข้อที่ 3.3.3 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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3.3.1  ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลำตัวอากาศยานไร้คนขับ 
ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลำตัว คือผลรวมของแรงที่เกิดจากมอเตอร์ไฟฟ้าทั้ง 4 ของ

อากาศยานไร้คนขับ มีทิศทางตั้งฉากกับลำตัวอากาศยานไร้คนขับเสมอ จากการทดสอบการบินรักษา
ตำแหน่งที่ความสูงคงที่ (Hovering) ในโหมดการบิน Stabilized ซึ่งทำให้ทราบผลรวมของแรงใน
ทิศทางตั้งฉากลำตัวจะมีค่าเท่ากับน้ำหนักของอากาศยานไร้คนขับ ดังแสดงในสมการที่ (3.1) และได้
ผลลัพธ์ดังแสดงในรูปที่ 3.8–3.9 
 

               𝐹𝑇
𝑏 = ∑ 𝐹𝑖 = 𝑚𝑔4

𝑖=1   (3.1) 
 

 
รูปที่ 3.8 ตำแหน่งของแท่งควบคุมในช่องสัญญาณ Throttle มีช่วงการทำงาน 

ระหว่าง 0 ถึง 100% 
 

 
รูปที่ 3.9 ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลำตัวอากาศยาน 𝐹𝑇

𝑏 
 

การทดสอบการบินรักษาตำแหน่งที่ความสูงคงที่ มีค่าการปรับความกว้างพัลส์เท่ากับ 1500 
รวมถึงเก็บข้อมูลโดยใช้วิธีทดสอบแรงขับแบบสถิต (Static thrust testing) [35] และเปรียบเทียบกับ
เอกสารข้อมูลการทดสอบจากผู้ผลิต จึงได้ความสัมพันธ์ระหว่างผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลําตัว
อากาศยานไร้คนขับกับการปรับความกว้างพัลสดังตารางที่ 3.6 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ตารางที่ 3.6 ความสัมพันธ์ของการปรับความกว้างพัลส์และแรงขับมอเตอร์ไฟฟ้า 

PWM Throttle Current (A) 𝐹𝑖 (𝑁)  𝐹𝑇
𝑏(𝑁) 

2000 13.38 21.43 85.73 

1900 11.62 19.48 77.94 

1800 9.965 17.53 70.14 
1700 8.398 15.57 62.34 

1600 6.947 13.63 54.54 
1500 5.589 11.68 46.74 

1400 4.331 9.73 38.94 

1300 3.174 7.78 31.14 
1200 2.116 5.83 23.34 

1100 1.160 3.88 15.54 

1000 0.307 1.94 7.74 
 
จากตารางที่ 3.5 สามารถสร้างเป็นความสัมพันธ์ระหว่างการปรับความกว้างพัลส์และแรงขับมอเตอร์
ไฟฟ้าด้วยสมการเส้นตรง ดังแสดงในสมการที่ (3.2) 
 

𝐹𝑇
𝑏 = 0.078𝑃𝑊𝑀𝑇ℎ𝑟𝑜𝑡𝑡𝑙𝑒 − 70.2396   (3.2) 

 
ความสัมพันธ์ระหว่างกระแสไฟฟ้าและแรงขับมอเตอร์ไฟฟ้าในรูปแบบสมการกำลังสอง แสดงใน
สมการที่ (3.3) 
 

𝐶𝑢𝑟𝑟𝑒𝑛𝑡𝑈𝐴𝑉 = 0.0132𝐹𝑖
2 + 0.3625𝐹𝑖 − 0.4452   (3.3) 

 
เวคเตอร์การเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ แสดงในสมการที่ (3.4) 
 

𝜃𝑅 = 𝑇𝑎𝑛−1 (
∑ 𝐹𝑖×𝑐𝑜𝑠𝜃−𝑚𝑔4

𝑖=1

∑ 𝐹𝑖×𝑠𝑖𝑛𝜃4
𝑖=1

)  (3.4) 

 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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3.3.2  มุมการเคลื่อนที่ของกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
กลไกการควบคุมทิศทางแรงขับเสริม เป็นรูปแบบการทำงานของ Gimbaled Thrust 

Vectoring แบบ 2 มิติ โดยใช้เซอร์โวมอเตอร์เป็นต้นกำลัง ส่งกำลังไปยังก้านต่ออื่นๆที่เชื่อมต่อกัน  
ผู้วิจัยได้ใช้กลไกสี่ก้านต่อโยง (4 bar linkage) เนื่องจากสามารถปรับแก้อัตราส่วนของมุมภายในได้
อย่างละเอียด โดยก้านต่อ  𝑙𝑏 คือแขนของเซอร์โวมอเตอร์ ก้านต่อ  𝑙𝑐 คือก้านต่อโยง (Coupler link) 
สามารถตั้งค่าความยาวได้ ก้านต่อ  𝑙𝑑 ติดตั้งยึดกับ Gimbal Bearing ณ จุดหมุนซึ่งเป็นจุดศูนย์กลาง
มวลของอากาศยานไร้คนขับ ก้านต่อ  𝑙𝑑  จึงเปรียบเสมือนทิศทางของแรงขับเสริม กลไกการควบคุม
ทิศทางแรงขับเสริมมีช่วงการทำงาน 63 องศา แบ่งเป็นมุม 23 องศาทิศทางทวนเข็มนาฬิกาจากจุด
สมดุล และ 40 องศาทิศทางตามเข็มนาฬิกาจากจุดสมดุลดังแสดงในรูปที่ 3.10 และ รูปที่ 3.11 
 

 
รูปที่ 3.10 กลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมในรูปแบบของ โดยการเขียนแบบ 3 มิติ 

 

 
รูปที่ 3.11 กลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมในรูปแบบกลไก                                                       

สี่ก้านต่อโยง (4 bar linkage) 
 
จากรูป 3.11 ความสัมพันธ์ของมุมภายในกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ซึ่งเปลี่ยนแปลง ตาม
การทำงานของเซอร์โวมอเตอร์ 𝜃𝑠 โดยมีความสัมพันธ์ดังแสดงในสมการที่ (3.5)–(3.8) 
 

𝑙 = √𝑙𝑏
2 − 𝑙𝑎

2 − 2𝑙𝑏𝑙𝑎𝑐𝑜𝑠𝜃𝑠 (3.5) 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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β = 𝑠𝑖𝑛−1 {
𝑙𝑏

𝑙
𝑠𝑖𝑛𝜃𝑠}  (3.6) 

 
α = 𝑐𝑜𝑠−1 {

𝑙2+𝑙𝑐
2−𝑙𝑑

2

2𝑙𝑙𝑐
}  (3.7) 

 
λ = 𝑠𝑖𝑛−1 {

𝑙𝑐

𝑙𝑑
𝑠𝑖𝑛𝛼}  (3.8) 

 
ทิศทางของแรงขับเสริม 𝜃𝐸𝐷𝐹 สามารถคำนวณจากความสัมพันธ์ในสมการที ่(3.9) 
 

𝜃𝐸𝐷𝐹  = 𝜋 − β − λ (3.9) 
 

จากรูปที่ 3.11 และสมการที่ (3.9) จะเห็นได้ว่า ทิศทางของแรงขับเสริมสามารถทำการตั้งค่าและ
ปรับแก้อย่างละเอียดได้จากการตั้งค่ามุมของเซิร์โวมอเตอร์และปรับความยาวของแต่ละก้านต่อใน
กลไกสี่ก้านต่อโยง ผู้วิจัยจึงได้กำหนดความยาวก้านต่อของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริมควบคู่กับ
การตั้งค่าเซอร์โวมอเตอร์และวัดช่วงการทำงานของกลไก เพื่อให้สอดคล้องกับลักษณะการใช้งานจริง 
โดยมีผลลัพธ์แสดงในตารางที่ 3.7 และ 3.8 ตามลำดับ 

 

ตารางที่ 3.7 ความยาวก้านต่อของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

ก้านต่อ ความยาว หน่วย 
ก้านต่อ 𝑙𝑎 26 mm 

ก้านต่อ 𝑙𝑏 35 mm 

ก้านต่อ 𝑙𝑐 70 mm 
ก้านต่อ 𝑙𝑑 60 mm 

 
ตารางที่ 3.8 ช่วงการทำงานของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

𝜃𝐸𝐷𝐹 ช่วงการทำงาน หน่วย 

𝜃𝐸𝐷𝐹𝑐𝑐𝑤  -23 ถึง 0 degree 

𝜃𝐸𝐷𝐹𝑐𝑤  0 ถึง 40 degree 

 
จากการตั้งค่าช่วงการทำงานของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริมในตารางที่ 3.6 และ 3.8 

เมื่อทำการระบุค่าการปรับความกว้างพัลส์แก่เซอร์โวมอเตอร์ จะได้ความสัมพันธ์ระหว่างค่าการปรับ
ความกว้างพัลส์ (PWM servo) กับมุมการเคลื่อนที่ของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม (𝜃𝐸𝐷𝐹) และ
ทิศทางการหมุน ดังแสดงในตารางที่ 3.9 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ตารางที่ 3.9 แสดงความความสัมพันธ์ระหว่างค่าการปรับความกว้างพัลส์ (PWM servo) กับมุมการ

เคลื่อนที่ของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม (𝜃𝐸𝐷𝐹) 
PWM servo 𝜃𝐸𝐷𝐹  Direction 

900 -23 CCW 

1000 -18 CCW 
1100 -14 CCW 

1200 -9 CCW 

1300 -4 CCW 
1400 1 CW 

1500 7 CW 

1600 12 CW 
1700 18 CW 

1800 25 CW 
1900 33 CW 

2000 40 CW 

 
ความสัมพันธ์ระหว่างค่าการปรับความกว้างพัลส์ของเซอร์โวมอเตอร์ (PWM Servo) กับมุมการ
เคลื่อนที่ของกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 𝜃𝐸𝐷𝐹 สามารถแสดงในรูปแบบแผนภาพดังแสดง
ในรูปที่ 3.12  
 

 
           รูปที่ 3.12 แผนภาพความความสัมพันธ์ระหว่างค่าการปรับความกว้างพัลส์ และมุมการ

เคลื่อนที่ของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



40 

 

จากรูปที่ 3.12 สามารถสร้างเป็นความสัมพันธ์ด้วยสมการเส้นตรงดังสมการที่ (3.10) 
 

𝜃𝐸𝐷𝐹 = 0.05643 × 𝑃𝑊𝑀𝑆𝑒𝑟𝑣𝑜 − 76.162 (3.10) 
 

3.3.3  การควบคุมกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
เมื ่ออากาศยานไร้คนขับได้ร ับค่าสัญญาณควบคุมจากผู้ ว ิจ ัยและมอเตอร์ไฟฟ้าทำงาน 

สัญญาณค่าการปรับความกว้างพัลส์ จากอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุจะถูกอ่านค่าโดยบอร์ดควบคุม
ขนาดเล็ก Arduino เพ่ือแปลงค่าเป็นแรงในทิศทางตั้งฉากลำตัวอากาศยานไร้คนขับ (𝐹𝑖) และคำนวณ
ควบคู่กับมุมการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าของอากาศยานไร้คนขับ (Pitch) ซึ่งอ่านค่าโดยโมดูลวัดความลาด
เอียงวัตถุ (Accelerometer) เพ่ิอคำนวณทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศยาน (𝜃𝑅) 

กลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมทำงานสอดคล้องตามทิศทางการเคลื่อนที่ของอากาศ
ยานตามที่ถูกคำนวณไว้ก่อนหน้า โดยทำการควบคุมค่าการปรับความกว้างพัลส์ของเซอร์โวมอเตอร์ 
(𝜃𝑠) ด้วยบอร์ดควบคุมขนาดเล็ก Arduino และมีการเขียนโปรแกรมการควบคุม PID โดยกำหนดให้
มุมการเคลื่อนที่ของกลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม (𝜃𝐸𝐷𝐹)  อยู่ในช่วง -20 ถึง 40 องศา และทำงาน
สอดคล้องกับทิศทางแรงลัพธ์ของอากาศยานไร้คนขับ ดังแสดงในสมการที่ (3.11) และมีลำดับการทำงาน
ดังแสดงในรูปที่ 3.13 
 

    𝜃𝐸𝐷𝐹 =   𝜃𝑅 (3.11) 
 

 
รูปที่ 3.13 แผนภาพลำดับการทำงานของระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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3.3.4  การควบคุมปริมาณแรงขับในระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
การปรับปริมาณแรงขับเสริมจาก Electric Ducted Fan (EDF Thrust: 𝐹𝐸𝐷𝐹) ถูกกำหนด

จากผู้วิจัยโดยการปรับสัญญาณค่าการปรับความกว้างพัลส์ผ่านอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุ จากการ
ทดสอบด้วยวิธีทดสอบแรงขับแบบสถิตทำให้ทราบความสัมพันธ์ระหว่างปริมาณแรงขับเสริมกับ
กระแสไฟฟ้าที่ใช้ ดังแสดงในรูปที่ 3.14  
 

 
รูปที่ 3.14 แผนภาพความสัมพันธ์ระหว่างแรงขับเสริมกับกระแสไฟฟ้า 

 
โดยความสัมพันธ์ระหว่างปริมาณแรงขับเสริม (𝐹𝐸𝐷𝐹) กับปริมาณคันเร ่ง สามารถสร้างเป็น
ความสัมพันธ์ด้วยสมการกำลังสาม ดังแสดงในสมการที่ (3.12) 
 

𝐹𝐸𝐷𝐹 = −0.000000018𝑃𝑊𝑀3 + 0.0001091𝑃𝑊𝑀2 − 0.16964𝑃𝑊𝑀 + 78.8413 (3.12) 
 
และอัตราส่วนแรงขับเสริมต่อการใช้กระแสไฟฟ้ากับปริมาณคันเร่ง ดังแสดงในรูปที่ 3.15 
 

 
รูปที่ 3.15 แผนภาพความสัมพันธ์ระหว่างอัตราส่วนแรงขับเสริม 

ต่อการใช้กระแสไฟฟ้ากับปริมาณคันเร่ง 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.3.5  การตั้งค่าระบบควบคุม PID 
ในระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีเซอร์โวมอเตอร์เป็นต้นกำลังการควบคุมกลไก ผู้วิจัย

เลือกใช้เซอร์โวมอเตอร์แบบแรงบิดสูงพิเศษ (Ultra High Torque) ที่มีความเร็วการหมุนสูงสุด 60 
องศาในเวลา 0.13 วินาที และสร้างแรงบิดสูงสุดที่ 50 kg.cm การเคลื่อนที่ที่รุนแรงของกลไกอาจ
ส่งผลให้เกิดการสั่นอย่างรุนแรงและต่อเนื่องย่อมส่งผลกระทบต่อเสถียรภาพของระบบ อีกทั้งยังอาจ
เป็นอันตรายต่อการบินทดสอบอากาศยานไร้คนขับได้ ในขณะเดียวกันกลไกอุปกรณ์ควบคุมแรงขับ
เสริมต้องสามารถปรับทิศทางให้สอดคล้องกับอากาศยานไร้คนขับที่อาจมีการเปลี่ยนแปลงโดยใช้เวลา
ที่น้อยที่สุด ดังนั้นการเคลื่อนที่ของกลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมจึงจำเป็นต้องมีความ
ราบเรียบและรวดเร็วในเวลาเดียวกัน 

ในการกำหนดอัตราขยาย (𝐾𝑝, 𝐾𝑖 , 𝐾𝑑) ของระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ผู้วิจัยได้เลือกใช้
ว ิธ ีการในการกำหนดอัตราขยายห้าวิธ ี ได้แก่ Ziegler–Nichols Method, Modified Ziegler–
Nichols Method, Tyreus–Luyben Method, Aström–Hägglund Method และ Trial & Error 
Method ซ่ึงในสี่วิธีแรกการกำหนดอัตราขยายจากการวัด ค่าสูงสุดของอัตราขยายและคาบการสั่น ณ 
ค่าสูงสุดของอัตราขยายของระบบ โดยการกำหนดอัตราขยาย 𝐾𝑖 และ 𝐾𝑑 เป็นศูนย์ จากนั้นเพิ่มค่า 
𝐾𝑝 จนกระทั่งระแบบเกิดการสั่นที่แอมพลิจูดคงที่ อัตราขยาย 𝐾𝑝  ที่ทำให้ระบบเกิดการสั่นนี้ เรียกว่า 
ค่าสูงสุดของอัตราขยาย (Ultimate gain:𝐾𝑢) และคาบการสั่น ณ ค่าสูงสุดของอัตราขยาย (Ultimate 
period:𝑇𝑢)   

ในการกำหนดอัตราขยายแบบ Trial & Error Method เริ่มจากการกำหนดอัตราขยาย 𝐾𝑖 
และ 𝐾𝑑  เป็นศูนย์ จากนั้นเพิ่มอัตราขยาย 𝐾𝑝 จนกระทั่งระแบบเกิดการแกว่งจึงลดอัตราขยาย 𝐾𝑝 ลง 
แล้วปรับแต่งอัตราขยาย 𝐾𝑖 หรือ 𝐾𝑑  จนกระท่ังการตอบสนองของระบบเพียงพอต่อความต้องการของ
กระบวนการ โดยมีหลักการการกำหนดอัตราขยายและผลการตอบสนองถูกแสดงในตารางที่ 2.4 
 

การทดสอบ 

3.4.1  การทดสอบการปรับทิศทางของระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
ขัน้ตอนการทดสอบ 

ผู้วิจัยได้จำลองสภาวะการบินของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยเป็นการบิน
เดินทางไปข้างหน้าและรักษาระดับความสูงคงที่ มีโหมดการบิน Position Hold โดยการเอียงอากาศ
ยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดในมุมการเคลื่อนที่ไปข้างหน้า 10 องศาจากแนวระดับ  ดังแสดงใน
รูปที่ 3.16 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมเริ่มปรับทิศทางจากจุดเริ่มต้นที่มุม 0 องศาซึ่งมีค่าการ
ปรับความกว้างพัลส์ 1000 𝜇s ไปยังมุม 10 องศาที่ค่าการปรับความกว้าง 1526 𝜇s โดยใช้วิธีการ

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



43 

 

กำหนดอัตราขยสย 5 วิธี ได้แก่ Ziegler–Nichols Method, Modified Ziegler–Nichols Method, 
Tyreus–Luyben Method, Aström–Hägglund Method และ Trial & Error Tuning Method 
 

 
รูปที่ 3.16 การจำลองสภาวะการบินของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด                                                 

เพ่ือทดสอบระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
 
Input ของระบบ 

1. มุมของอากาศยานไร้คนขับ UAV Pitch Angle = 10 องศา 
2. โหมดการบินแบบ Position Hold มีค่า PWM Throttle 1500 𝜇s 

 

3.4.2  การจำลองการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศ
ยานไร้คนขับ 

การจำลองความเร็วในการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่ไม่ติดตั้ง
ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม กับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่ติดตั้งและใช้งานระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับเสริม เป็นการเคลื่อนไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่จากสมการการเคลื่อนที่
ในหัวข้อที่ 2.2.2 แบบจำลองระบบ และได้เพ่ิมตัวแปรปริมาณแรงขับเสริม 𝐹𝐸𝐷𝐹 ในสมการผลรวมของ
แรงที่กระทำต่ออากาศยานไร้คนขับดังแสดงในสมการที่ (2.13) 
 

𝑚𝑋̈𝐺 = 𝐹𝑔 − 𝐹𝑇
𝐺 − 𝐹𝑑 + 𝐹𝐸𝐷𝐹  (2.13) 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ในการหาค่าแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ 𝐹𝑑  ผู้วิจัยใช้วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ 
(Computational Fluid Dynamics: CFD) ซึ ่งเป็นว ิธ ีท ี ่แม ่นยำในการใช้ว ิเคราะห์ด ้านอากาศ
พลศาสตร์ [32],[33] มีโครงสร้างหลักมาจากเทคนิคการคํานวณของระเบียบวิธ ี เช ิงตัวเลข 
(Numerical Method) เพื่อนำมาใช้ในการจําลอง (Computer-based Simulation) ตามเงื ่อนไข
ขอบเขต (Boundary Condition) [34] ผู้วิจัยใช้โปรแกรม Solidworks ในการจำลองการเคลื่อนที่ไป
ข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดทั้งสองแบบที่มุมการ
เคลื่อนที่คงที่ 2, 5, 10, และ 15 องศา ซึ่งในแต่ละมุมการเคลื่อนที่จะมีการเปลี่ยนแปลงความเร็วของ
กระแสอากาศที่ไหลผ่านจากทิศทางตรงข้ามกับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยมีค่า
ตั้งแต่ 1 ถึง 35 เมตร/วินาที ตัวแปรที่ใช้ในการกำหนดเงื่อนไขขอบเขตถูกแสดงในตารางที่ 3.10 และ
การกำหนดทิศทางในการจำลองถูกแสดงในรูปที่ 3.17 
 
ตารางท่ี 3.10 เงื่อนไขขอบเขตในการสร้างแบบจำลอง 

Analysis type External flow                                                                                                   
Flow type Laminar and Turbulent 

Humidity none 

Project fluids Air 
Wall Roughness 0 micrometer 

Temperature 30 °C  

Pressure 101.325 kPa 
Fluids velocity Velocity X = -Airspeed 

 Velocity Y = 0 
 Velocity Z = 0 

Turbulence intensity 0.1 % 

Computational Domain Xmax: 1.85 m   Xmin: -1.85 m 
 Ymax: 0.95 m   Ymin: -0.95 m 

 Zmax: 2.2 m    Zmin:  0   m 

Level of initial mesh 4 
Equidistant Refinement 0.001 m 

Goal Force X (drag force) 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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รูปที่ 3.17 ขอบเขตการคำนวณ (Computational Domain) และการระบุทิศทางในแบบจำลอง 

 
ในการจำลองการใช้งานระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม เป็นการจำลองการบินเดินทางไปข้างหน้า
ด้วยระดับความสูงคงท่ีของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด 2 แบบ ได้แก่ 

1. อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
2. อากาศยานไร้คนขับที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

 
ผลการจำลองด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณทำให้ทราบปริมาณแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์
และลักษณะการกระจายตัวของอัตราเร็วอากาศ (Velocity profile) ที่ไหลผ่านอากาศยานไร้คนขับ
ทั้งสองแบบ ดังแสดงในรูปที่ 3.18 
 

  
รูปที่ 3.18 Velocity profile ของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง (ซ้าย) และติดตั้งระบบควบคุม

แรงขับเสริม (ขวา) ในระนาบ x-z ในมุมการเคลื่อนที่ 5 องศา ที่ความเร็ว 1 m/s 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ผลการจำลองการหาแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ ที่
มุมการเคลื่อนที่ 2 องศาของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง และติดตั้งระบบควบคุมแรงขับเสริม 
สามารถแสดงความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศ 𝐹𝑑𝑥 ของอากาศยานไร้คนขับกับความเร็วกระแส
อากาศ 𝐴𝑆 ในทิศทางตรงข้ามกับการเคลื่อนที่ โดยมีการเพิ่มขึ้นจาก 0 จนถึง 35 เมตรต่อวินาที  ดัง
แสดงในรูปที่ 3.19 
 

 
รูปที่ 3.19 ความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ  

กับความเร็วกระแสอากาศ ที่มุมการเคลื่อนที่ 2 องศา 
 
จากรูปที่ 3.19 สามารถแสดงความสัมพันธ์ระหว่างแรงต้านอากาศของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง
และติดตั้งระบบควบคุมแรงขับเสริมกับความเร็วกระแสอากาศ ในรูปแบบของสมการกำลังสอง ดัง
สมการที่ (3.14)–(3.15) ตามลำดับ 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0269𝐴𝑆2 + 0.0106𝐴𝑆 − 0.1423 (3.14) 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0389𝐴𝑆2 + 0.0364𝐴𝑆 − 0.0569 (3.15) 
 

 
 
 

 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ผลการจำลองการหาแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ ที่
มุมการเคลื่อนที่ 5 องศาของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง และติดตั้งระบบควบคุมแรงขับเสริม 
สามารถแสดงความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศ 𝐹𝑑𝑥 ของอากาศยานไร้คนขับกับความเร็วกระแส
อากาศ 𝐴𝑆 ในทิศทางตรงข้ามกับการเคลื่อนที่ โดยมีการเพิ่มขึ้นจาก 0 จนถึง 35 เมตรต่อวินาที  ดัง
แสดงในรูปที่ 3.20 
 

 
รูปที่ 3.20 ความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ  

กับความเร็วกระแสอากาศ ที่มุมการเคลื่อนที่ 5 องศา 
 
จากรูปที่ 3.20 ความสัมพันธ์ระหว่างแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์กับความเร็วในการเคลื่อนที่ของ
อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งและติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมถูกแสดงในรูปแบบของ
สมการกำลังสอง ในสมการที่ (3.16)–(3.17) ตามลำดับ 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0287𝐴𝑆2 + 0.0003𝐴𝑆 − 0.0135 (3.16) 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0383𝐴𝑆2 + 0.0005𝐴𝑆 − 0.0145 (3.17) 
 
 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ผลการจำลองการหาแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ ที่
มุมการเคลื่อนที่ 10 องศาของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง และติดตั้งระบบควบคุมแรงขับเสริม 
สามารถแสดงความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศ 𝐹𝑑𝑥 ของอากาศยานไร้คนขับกับความเร็วกระแส
อากาศ 𝐴𝑆 ในทิศทางตรงข้ามกับการเคลื่อนที่ โดยมีการเพิ่มขึ้นจาก 0 จนถึง 35 เมตรต่อวินาที  ดัง
แสดงในรูปที่ 3.21 
 

 
รูปที่ 3.21 ความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ  

กับความเร็วกระแสอากาศ ที่มุมการเคลื่อนที่ 10 องศา 

 
จากรูปที่ 3.21 ความสัมพันธ์ระหว่างแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์กับความเร็วในการเคลื่อนที่ของ
อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งและติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ถูกแสดงในรูปแบบของ
สมการกำลังสองในสมการท่ี (3.18)–(3.19) ตามลำดับ 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0286𝐴𝑆2 + 0.0004𝐴𝑆 − 0.0108 (3.18) 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0373𝐴𝑆2 + 0.0011𝐴𝑆 − 0.0166 (3.19) 
 
 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ผลการจำลองการหาแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์ด้วยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคำนวณ ที่
มุมการเคลื่อนที่ 15 องศาของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง และติดตั้งระบบควบคุมแรงขับเสริม 
สามารถแสดงความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศ 𝐹𝑑𝑥 ของอากาศยานไร้คนขับกับความเร็วกระแส
อากาศ 𝐴𝑆 ในทิศทางตรงข้ามกับการเคลื่อนที่ โดยมีการเพิ่มขึ้นจาก 0 จนถึง 35 เมตรต่อวินาที  ดัง
แสดงในรูปที่ 3.22 
 

 
รูปที่ 3.22 ความสัมพันธ์ของแรงต้านอากาศของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ  

กับความเร็วกระแสอากาศ ที่มุมการเคลื่อนที่ 15 องศา 
 

จากรูปที่ 3.22 ความสัมพันธ์ระหว่างแรงต้านทางอากาศพลศาสตร์กับความเร็วในการเคลื่อนที่ของ
อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งและติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมถูกแสดงในรูปแบบของ
สมการกำลังสองในสมการท่ี (3.20)–(3.21) ตามลำดับ 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0301𝐴𝑆2 + 0.0026𝐴𝑆 − 0.0131 (3.20) 
 

𝐹𝑑𝑥 = 0.0380𝐴𝑆2 + 0.00009𝐴𝑆 − 0.0150   (3.21) 
 
 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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จากสมการผลรวมของแรงที่กระทำต่ออากาศยานไร้คนขับ ที่ (2.13) เมื่อทราบความสัมพันธ์
ของแต่ละตัวแปรในขั้นตอนก่อนหน้า สามารถการจำลองความเร็วในการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้
คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยทำการจำลองที่มุมการเคลื่อนที่ 2, 5, 10 และ 15 องศาตามลำดับ ใน
อากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ ในอากาศยานไร้คนขับที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีการ
ใช้แรงขับเสริม 25%, 50%, 75% และ 100% ส่งผลให้เกิดแรงขับเสริมในแนวระดับ 2.189, 9.172, 
19.65 และ 31.94 นิวตัน ตามลำดับ และมีขอบเขตการจำลองดังนี้ 

1. อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดเดินทางไปข้างหน้าด้วยความสูงคงที่ 
2. พิจารณาความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่เท่านั้น 
3. อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดมีมุมการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าไม่เกิน 15 องศา 
4. อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดมีอัตราการเปลี่ยนแปลงทิศทางเชิงมุม 20 องศาต่อ

วินาที 
5. ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม สามารถปรับทิศทางพร้อมกับการเปลี่ยนแปลงทิศทางการ

เคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ 
6. ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีอัตราการเพ่ิมแรงขับให้ถึงปริมาณที่กำหนดคงที่ 1 วินาที 
7. ไม่พิจารณาการรบกวนที่เกิดจากลม 

 
เวลาในการบิน (Flight time) สามารถคำนวณจากความสัมพันธ์ของการใช้พลังงานในอากาศยานไร้
คนขับและระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมกับปริมาณความจุแบตเตอรี่ที ่ใช้ ดังแสดงในสมการที่ 
3.22 
 

𝐹𝑙𝑖𝑔ℎ𝑡 𝑡𝑖𝑚𝑒 =  
𝐵𝑎𝑡𝑡𝑒𝑟𝑦 𝐶𝑎𝑝𝑎𝑐𝑖𝑡𝑦 (𝑚𝐴ℎ)

𝑇𝑜𝑡𝑎𝑙 𝐿𝑜𝑎𝑑 𝐶𝑢𝑟𝑟𝑒𝑛𝑡 (𝑚𝐴)
  (3.22) 

 
และทำการบันทึกค่าตัวแปรดังต่อไปนี้ 

1. มุมในการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ 

2. ปริมาณแรงจากระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

3. ความเร็วสูงสุดในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

4. พลังงานที่ใช้ในการเคลื่อนที่โดยมอเตอร์หลักท้ังสี่และแรงขับเสริม 

 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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3.4.3  การบินทดสอบพร้อมกับใช้งานระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
การบินทดสอบอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับ

เสริม เพ่ือเปรียบเทียบผลลัพธ์จากการบินทดสอบกับผลลัพธ์จากการสร้างแบบจำลอง โดยอากาศยาน
ไร้คนขับแบบปีกหมุนสี ่ใบพัดถูกสร้างและปรับปรุงควบคู ่กับการเขียนแบบ 3 มิติ ทดสอบใน
สภาพแวดล้อมจริง ดังแสดงใน รูปที่ 3.23–3.24 และทำการบันทึกค่าตัวแปรดังต่อไปนี้ 

1. ระยะทางในการเคลื่อนที่ในแนวระดับ 
2. มุมในการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ 
3. ความเร็วในการเคลื่อนที่ในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ 

 

 
รูปที่ 3.23 อากาศยานไร้คนขับที่ใช้ในการทดสอบ 

 

 
รูปที่ 3.24 อากาศยานไร้คนขับขณะทำการบินทดสอบ 

 
ขอบเขตการทดสอบ 

1. พิจารณาความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าเท่านั้น 
2. กำหนดระดับความสูงคงที่ 2 เมตร 
3. มุมการเคลื่อนที่ไปข้างหน้า (Pitch) ของอากาศยานไร้คนขับ 2 องศา 
4. ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม มีการใช้แรงขับ 25% 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ขั้นตอนในการทดสอบ 
การทดสอบการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีก

หมุนสี่ใบพัดมีข้ันตอนเริ่มจากการยกตัวจากพ้ืนไปยังระดับความสูง 2 เมตร จากนั้นทำการเดินทางไป
ข้างหน้าในแนวระดับที่มุมการเคลื่อนที่ 2 องศาพร้อมกับใช้แรงขับเสริม 25% เป็นเส้นตรงระยะทาง
อย่างน้อย 180 เมตรหรือจนกว่าความเร็วของอากาศยานไร้คนขับจะคงที่ จากนั้นจึงทำการหยุดบิน
ลอยตัวอยู่กับที่ ปิดการใช้งานแรงขับเสริมและทำการลงจอด ดังแสดงในรูปที่ 3.25 
 

 
รูปที่ 3.25 เส้นทางการทดสอบการเดินทางไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

 
สถานที่ทดสอบ  

สนามกีฬาเทศบาลหนองตอง ตำบล หนองตอง อำเภอหางดง เชียงใหม่  ตั ้งอยู ่บนพิกัด
ละติจูด 18°37'21.50"N ลองจิจูด 98°56'38.49"E มีระดับความสูง 290 เมตรจากระดับน้ำทะเล โดย
เส้นทางการบินทดสอบจะอยู่ในทิศ 24.6 องศา มีความยาวสูงสุดที่ 260 เมตร โดยมีลักษณะพื้นที่ดัง
แสดงในรูปที่ 3.26 
 

 
รูปที่ 3.26 ภาพมุมสูงสถานที่ทดสอบจากซอฟต์แวร์ กูเกิล เอิร์ธ (Google Earth) 

Pitch 2 Degree 
EDF 25% 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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สภาพอากาศ 
ผู ้วิจัยได้ทำการทดสอบบินอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี ่ใบพัดในวันอาทิตย์ที ่ 3 

กันยายน 2566 เวลา 09.30น. มีการตรวจสอบสภาพอากาศบริเวณสถานที่ทดสอบด้วยแอปพลิเคชัน 
UAV Forecast ดังแสดงในรูปที่ 3.27 โดยในเวลาดังกล่าวมีสภาพอากาศแจ่มใส มีเมฆในบางส่วน ลม
ความเร็ว 4 น็อตในทิศทาง 28 องศาจากทิศเหนือ จำนวนดาวเทียม GPS ที่ปรากฏในบริเวณ 18 ดวง 
และ ดัชนีการรบกวนของสนามแม่เหล็กโลก (Geomagnetic storm index) มีค่าเท่ากับ 2.0 

 

 
รูปที่ 3.27 สภาพอากาศบริเวณสถานที่ทดสอบจากแอปพลิเคชัน UAV Forecast 

 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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บทที ่4 

ผลการทดสอบ 

ผลการทดสอบการปรับทิศทางของระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

4.1.1  อัตราขยาย Ultimate gain และคาบการแกว่ง Ultimate period  
ผลการตอบสนองของระบบเมื่อทำการเพ่ิมค่าอัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 จาก 0.5 จนถึง 1.85 

แสดงในรูปที่ 4.1–4.4 ตามลำดับ 

 

 
รูปที่ 4.1 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 0.5 

 

 
รูปที่ 4.2 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 1.0 
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รูปที่ 4.3 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 1.5 

 

 
รูปที่ 4.4 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 1.85 

 
จากรูปที่ 4.1–4.4 เมื่อเพิ่มอัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝  ถึง 1.85 ระบบเกิดการสั่นต่อเนื่อง ดังนั้น
ระบบจึงมีค่าสูงสุดของอัตราขยาย 𝐾𝑢 และคาบการสั่น ณ ค่าสูงสุดของอัตราขยาย 𝑇𝑢 เท่ากับ 1.85 
และ 0.2 ตามลำดับ 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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4.1.2  การกำหนดอัตราขยายจากค่า Ultimate gain และคาบการแกว่ง 
Ultimate period 
 จากค่าสูงสุดของอัตราขยาย 𝐾𝑢 และคาบการสั่น ณ ค่าสูงสุดของอัตราขยาย 𝑇𝑢 ของระบบ 
สามารถกำหนดอัตราขยาย ด้วยวิธีการกำหนดอัตราขยายของ Ziegler–Nichols Method, Tyreus–
Luyben Method, Aström–Hägglund Method และ Trial and Error Method ดังแสดงในตาราง
ที่ 4.1 
 
ตารางที่ 4.1 อัตราขยายจากวิธีการของ Ziegler–Nichols Method, Tyreus–Luyben Method, 
Aström–Hägglund Method และ Trial and Error Method 

Method 𝐾𝑝 𝑇𝑖 𝑇𝑑 𝐾𝑖 𝐾𝑑 
P Controller 

    Ziegler–Nichols Method 0.925 0 0 0 0 

PI Controller 
    Ziegler–Nichols Method 0.8325 0.166 0 4.995 0 

    Tyreus–Luyben Method 0.5735 0.44 0 1.3034 0 

    Aström–Hägglund Method 0.592 0.188 0 3.1489 0 
PD Controller 

    Ziegler–Nichols Method 1.48 0 0.025 0 0.037 
PID Controller 

    Ziegler–Nichols Method 1.11 0.1 0.025 11.1 0.0277 

    Modified Ziegler–Nichols Method 0.6105 0.1 0.066 6.105 0.0407 
    Tyreus–Luyben Method 0.8325 0.44 0.0315 1.892 0.0263 

    Trial and Error Method 0.77   0.09 0.001 

 
 จากตารางที่ 4.1 เมื่อทำการแทนค่า Ultimate gain และ Ultimate period ในสมการวิธีการ
กำหนดอัตราขยายของ Ziegler–Nichols Method, Tyreus–Luyben Method และ Aström–
Hägglund พบว่าในบางวิธีการระบบเกิดการสั่นและขาดเสถียรภาพ ผู้วิจัยจึงได้นำเสนอ 3 วิธีที่ระบบ
ยังมีเสถียรภาพและสามารถเข้าสู่ค่าที่ต้องการ ได้แก่วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุม
แบบ P, วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ PD และ วิธี Trial and Error ในการ
ควบคุมแบบ PID โดยผลการตอบสนองของระบบถูกแสดงในรูปที่ 4.5–4.7 ตามลำดับ 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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4.1.2.1  วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ P 
 

 
รูปที่ 4.5 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 0.925 

 

4.1.2.2  วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ PD 
 

 
รูปที่ 4.6 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 1.48 และอัตราขยาย

แบบอนุพันธ์ 𝐾𝑑  เท่ากับ 0.037 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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4.1.2.3  วิธี Trial and Error Method ในการควบคุมแบบ PID 
 

 
รูปที่ 4.7 การตอบสนองของระบบเมื่ออัตราขยายแบบสัดส่วน 𝐾𝑝 เท่ากับ 0.77, อัตราขยายแบบ

อนุพัธ์ 𝐾𝑖  เท่ากับ 0.09 และอัตราขยายแบบปริพันธ์ 𝐾𝑑 เท่ากับ 0.001 
 
จากรูปที่ 4.5 ถึงรูปที่ 4.7 แสดงผลการตอบสนองของระบบด้วยวิธี Ziegler–Nichols Method ใน
การควบคุมแบบ P ผลการตอบสนองของระบบด้วยวิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุม
แบบ PD และผลการตอบสนองของระบบด้วยวิธี Trial and Error ในการควบคุมแบบ PID สามารถ
ทราบช่วงเวลาที่การตอบสนองไต่ระดับ (Rise time:𝑇𝑟), ช่วงเวลาที่การตอบสนองเข้าสู่จุดสมดุล 
(Settling time:𝑇𝑠) ที ่0.5%, ค่าสูงสุดของการตอบสนอง (Maximum Overshoot), และเวลาที่เข้าสู่
ค่าท่ีต้องการ ดังแสดงในตารางที่ 4.2 
 
ตารางที่ 4.2 ผลตอบสนองของระบบตามวิธีการที่นำเสนอ 
Method 𝑇𝑟 𝑇𝑠 %OS Time to setpoint 

Ziegler–Nichols Method, P 0.1 0.33 0 0.693 

Ziegler–Nichols Method, PD 0.02 0.55 1.1 1.441 
Trial & Error, PID 0.11 0.47 0 0.563 

 
 
 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ผลการจำลองการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ 
การจำลองการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีก

หมุนสี่ใบพัดทั้งสองแบบ โดยมีการเปลี่ยนแปลงมุมการเคลื่อนที่และปริมาณการใช้แรงขับเสริม 

4.2.1  อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ีของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 
2 ถึง 15 องศาแสดงในรูปที่ 4.8 
 

 
รูปที่ 4.8 แผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

ของอากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
 

4.2.2  อากาศยานไร้คนขับที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 
ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 
2 องศาและการใช้ปริมาณแรงขับเสริม 25% ถึง 100% รูปที่ 4.9 
 

 
รูปที่ 4.9 แผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 2 องศา เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 
5 องศาและการใช้ปริมาณแรงขับเสริม 25% ถึง 100% รูปที่ 4.10 
 

 
รูปที่ 4.10 แผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 5 องศา 
 
ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 
10 องศาและการใช้ปริมาณแรงขับเสริม 25% ถึง 100 % รูปที่ 4.11 
 

 
รูปที่ 4.11 แผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 10 องศา 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 
15 องศาและการใช้ปริมาณแรงขับเสริม 25% ถึง 100 % รูปที่ 4.12 
 

 
รูปที่ 4.12 แผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

ของอากาศยานไร้คนขับที่มุมการเคลื่อนที่ 15 องศา 
 

จากรูปที่ 4.8–4.12 สามารถสร้างแผนภาพแสดงผลการจำลองที่มุมการเคลื่อนที่ 2 , 5, 10 
และ 15 องศา และเปรียบเทียบความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่สูงสุดใน
การเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่ติดตั้ง
และไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ดังแสดงในรูปที่ 4.13 และเวลาในการบินสูงสุด ณ 
ปริมาณแรงขับเสริมต่างๆ ดังแสดงในรูปที่ 4.14 
 

 
รูปที่ 4.13 แผนภาพเปรียบเทียบความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ีสูงสุด

ของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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จากรูปที่ 4.13 ในมุมการเคลื่อนที่ 2, 5, 10 และ 15 องศา อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง
ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม มีความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ 6.95, 
10.97, 15.58 และ18.69 เมตร/วินาที ขณะที่อากาศยานไร้คนขับที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับ
เสริมและใช้งาน ณ อัตราส่วนแรงขับเสริมต่อการใช้กระแสไฟฟ้าสูงสุดหรือ 25% มีความเร็ว 9.41 
เมตร/วินาที (เพิ่มขึ้น 35.3%), 12.72 เมตร/วินาที (เพิ่มขึ้น 15.9%), 16.65 เมตร/วินาที (เพิ่มขึ้น 
6.86%) และ 19.62 เมตร/วินาที (เพ่ิมข้ึน 4.97%) 

 

 
รูปที่ 4.14 แผนภาพเปรียบเทียบเวลาในการบินสูงสุดของอากาศยานไร้คนขับทั้งสองแบบ 

 
จากรูปที่ 4.14 ในมุมการเคลื่อนที่ 2, 5, 10 และ 15 องศา อากาศยานไร้คนขับที่ไม่ติดตั้ง

ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีเวลาในการบินสูงสุด 17.38, 17.28, 17.01 และ 16.56 นาที 
ขณะที่อากาศยานไร้คนขับที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม พร้อมกับใช้แรงขับ 25% มีเวลา
ในการบินสูงสุด 12.06, 12.01, 11.84 และ 11.56 นาที ลดลง 5.32, 5.26, 5.17 และ 5.00 นาที
ตามลำดับ 
 
 
 
 
 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ผลการบินทดสอบพร้อมกับใช้งานระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

4.3.1  ทิศทางการบินและระบบพิกัดฉาก 
บันทึกผลการบินจากชุดควบคุมการบินอัตโนมัติถูกอ่านค่าด้วยโปรแกรม Px4 Flight 

Review และ PlotJuggler อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดทำการบินด้วยความสูง 2 เมตร
และทิศทางคงที่ทิศทาง 20 องศาจากทิศเหนือ มีระยะทางจากจุดเริ่มต้นถึงจุดสุดท้าย 180 เมตร ใน
การกำหนดระบบพิกัดฉาก ให้ทิศเหนือแทนด้วยสัญลักษณ์ “x” และทิศตะวันออกแทนด้วยสัญลักษณ์ 
“y” ดังแสดงในรูปที่ 4.15–4.16 
 

 
รูปที่ 4.15 เส้นทางการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ 

 

 
รูปที่ 4.16 เส้นทางการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับในระบบพิกัดฉาก 

 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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4.3.2  มุมการเคลื่อนที่และความเร็วในแนวระดับ 
ในการเดินทางไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ อากาศยานไร้คนขับเคลื่อนที่จากหยุดนิ่ง 

มุม 0 เรเดียนในวินาทีที่ 159 จนถึงมุม -0.035 เรเดียน (-2 องศา) ในวินาทีที่ 192 และรักษามุมการ
เคลื่อนที่คงที่ จนกระท่ังหยุดนิ่งในวินาทีที่ 204 ดังแสดงในรูปที่ 4.17 
 

 
รูปที่ 4.17 มุมการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ จากการบันทึกของชุดควบคุมการบินอัตโนมัติ 

 
ความเร็วของอากาศยานไร้คนขับถูกแบ่งออกเป็น 3 ส่วนตามการอ้างอิงในกรอบอ้างอิงเฉื่อย 

ได้แก่ ความเร็วในทิศเหนือ แสดงในสัญลักษณ์ “vx” ความเร็วในทิศตะวันออก แสดงในสัญลักษณ์ 
“vy”  และความเร็วในแนวดิ่ง แสดงในสัญลักษณ์ “vz” ดังแสดงในรูปที่ 4.18 
 

 
รูปที่ 4.18 ความเร็วในการเคลื่อนที่ของอากาศยานไร้คนขับ จากการบันทึกของ 

ชุดควบคุมการบินอัตโนมัติ 
 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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เปรียบเทียบความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่สูงสดุ
ระหว่างผลการทดสอบและผลการจำลอง 

จากการบินทดสอบอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่มุมการเคลื่อนที่ 2 องศา พร้อม
กับใช้แรงขับเสริม 25% สามารถนำแผนภาพความเร็วในทิศเหนือ และความเร็วในทิศตะวันออก (รูป
ที่ 4.18) มาสร้างเป็นแผนภาพความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงที่ ดังแสดงใน
ชื่อ “Experiment” ในรูปที่ 4.19 

เมื ่อเปรียบเทียบกับผลการจำลองพบว่า ในแบบจำลองอากาศยานไร้คนขับสามารถทำ
ความเร็วสูงสุดที่ 9.41 เมตร/วินาที แสดงในชื่อ “Simulation_Ideal” ขณะที่ในการบินทดสอบจริง
อากาศยานไร้คนขับสามารถทำความเร็วสูงสุดได้เพียง 5.62 เมตร/วินาที มีความคลาดเคลื่อนจาก
แบบจำลอง 3.79 เมตร/วินาที 
 

การปรับปรุงแบบจำลอง 
1. เพิ่มผลกระทบจากลม ในขนาดและทิศทางตามสภาวะจริง โดยขณะทดสอบมีความเร็วลม 4 

น็อต ทิศทาง 28 องศาจากทิศเหนือ 
2. ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม มีการทำงานในสภาวะแรงดันไฟฟ้าที่ลดลงตามการใช้งาน

ของอากาศยานไร้คนขับ จาก 25 โวลต์ เป็น 22.7 โวลต์ ส่งผลให้แรงขับเสริมลดลง จาก 
2.10 นิวตัน เป็น 1.76 นิวตัน 

3. อัตราการเปลี่ยนแปลงมุมการเคลื่อนที่ (Pitch rate) มีการเพิ่มขึ้นที่ไม่คงที ่
จากการปรับปรุงแบบจำลองให้สอดคล้องกับสภาวะจริงพบว่า อากาศยานไร้คนขับสามารถ

ทำความเร็วสูงสุดที ่ 6.96 เมตร/วินาที แสดงในชื ่อ “Simulation_Actual” ในขณะที่ผลการบิน
ทดสอบจริงอากาศยานไร้คนขับสามารถทำความเร็วได้สูงสุดที่ 5.62 เมตร/วินาทีมีความคลาดเคลื่อน
จากแบบจำลอง 1.34 เมตร/วินาที ดังแสดงในรูปที่ 4.19 
 

 
รูปที่ 4.19 แผนภาพเปรียบเทียบความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูงคงท่ี 

จากแบบจำลองและการทดสอบอากาศยานไร้คนขับ 
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



บทที ่5 

สรุปผลการทดสอบ 

วิเคราะห์ผลการดำเนินงานวิจัย 
ในการจำลองการเคลื่อนที่เพื่อเปรียบเทียบความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับ

ความสูงคงที่และเวลาในการบินสูงสุดของอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด พบว่าเมื่อมีการ
เปลี่ยนแปลงมุมการเคลื่อนที่ ความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าของอากาศยานไร้คนขับจะมีการ
เปลี่ยนแปลงในลักษณะที่สอดคล้องกันแต่มีผลเพียงเล็กน้อยต่อเวลาในการบินสูงสุด 

ที่มุมการเคลื่อนที่ 2 องศาพร้อมกับใช้แรงขับเสริม 25% ผลการจำลองการเคลื่อนที่ด้วย
เงื่อนไขความเร็วที่เท่ากัน 9.4 เมตร/วินาที อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดที่ติดตั้งระบบ
ควบคุมทิศทางแรงขับเสริม มีเวลาในการบินสูงสุด 12.06 นาที ซึ่งน้อยกว่าอากาศยานไร้คนขับแบบ
ปีกหมุนสี่ใบพัดที่ไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ที่มีเวลาในการบินสูงสุด 17.28 นาที ใน
มุมการเคลื่อนที่ 3.7 องศา 

ผลการจำลองการเคลื่อนที่ด้วยเงื่อนไขมุมการเคลื่อนที่เดียวกัน อากาศยานไร้คนขับแบบปีก
หมุนสี่ใบพัดที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมมีความเร็วในในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าเพิ่มข้ึน 
2.46 เมตร/วินาที หรือ 35.3 เปอร์เซ็นต์ และเมื่อทำการบินทดสอบพบว่ามีแนวโน้มไปในทิศทาง
เดียวกันกับผลการจำลองโดยมีความคลาดเคลื่อน 1.34 เมตร/วินาที 

อย่างไรก็ตาม ในงานวิจัยนี้มีการอ้างอิงการทดสอบด้วยวิธีทดสอบแรงขับแบบสถิตบางส่วน 
ของมอเตอร์ไฟฟ้าที่ใช้ในแบบจำลอง ตามเอกสารข้อมูลการทดสอบจากผู้ผลิต ซึ่งอาจมีความแตกต่าง
ของสภาพแวดล้อมการทดสอบ ได้แก่ อุณหภูมิ ความชื้น และความดันบรรยากาศ ดังนั้นหากสามารถ
ระบุค่าตัวแปรข้างต้นในเงื ่อนไขที ่ใกล้เคียงกับสภาพแวดล้อมการทดสอบ อาจช่วยลดความ
คลาดเคลื่อนระหว่างผลการจำลองและผลการบินทดสอบจริงได้ 

สรุปผลการดำเนินงานวิจัย 
งานวิจัยนี้เป็นการนำเสนอวิธีการเพิ่มความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้าด้วยระดับความสูง

คงที่ ในอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัด โดยใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ผลการ
เปรียบเทียบการกำหนดอัตราขยาย PID พบว่า การกำหนดอัตราขยายวิธี Trial and Error Method 
เป็นวิธีที่ระบบใช้เวลาในการเข้าสู่ค่าท่ีต้องการน้อยที่สุดที่ 0.563 วินาที 

การใช้ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม สามารถเพิ่มความเร็วในการเคลื่อนที่ไปข้างหน้า
สูงสุดให้อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดได้ ทั้งนี้การใช้ปริมาณแรงขับเสริมที่เหมาะสมจะช่วย
เพิ่มสมรรถนะในการบินให้ดีขึ้นในขณะเดียวกันการใช้แรงขับเสริมในปริมาณที่มากขึ้นเป็นการเพ่ิม
ความเร็วสูงสุดให้กับอากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนสี่ใบพัดในกรณีท่ีมุมการเคลื่อนที่ถูกจำกัด 
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บทคดัย่อ 

งานวิจยัน้ีเป็นการนาํเสนอวิธีการเพ่ิมความเร็วแนวระดบัในอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั โดยใชร้ะบบ

ควบคุมแรงขบัเสริมท่ีสามารถปรับทิศทางได ้ผูวิ้จยัไดน้าํหลกัการควบคุมทิศทางแรงขบั (Thrust vectoring control) มาใช้

เพ่ือปรับทิศทางแรงขบัเสริมในแนวแกนตามยาวของลาํตวั ให้สอดคลอ้งกบัทิศทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบั 

โดยไดน้าํเสนอวิธีการควบคุมกลไกอุปกรณ์ ดว้ยระบบควบคุมแบบสัดส่วน-ปริพนัธ์-อนุพนัธ์ (PID) เพ่ือหาการกาํหนด

อตัราขยายท่ีเหมาะสม ผลการทดสอบพบว่า วิธีท่ีระบบสามารถรักษาเสถียรภาพและสามารถเขา้สู่ค่าท่ีตอ้งการไดแ้ก่ วิธี 

Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ P, วิธี Ziegler–Nichols Method ในการควบคุมแบบ PD และวิธี Trial and 

Error Method ในการควบคุมแบบ PID โดยทั้งสามวิธีใช้เวลาในการเขา้สู่ค่าท่ีตอ้งการ 0.693, 1.441 และ 0.563 วินาที

ตามลาํดบั นอกจากน้ีผูวิ้จยัไดใ้ชวิ้ธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคาํนวณและสมการการเคล่ือนท่ีในการสร้างแบบจาํลองความเร็ว

ของอากาศยานไร้คนขบั ผลการจาํลองพบว่า ความเร็วของอากาศยานไร้คนขบัท่ีติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม

พร้อมกบัใชแ้รงขบัเสริม 25% กบัความเร็วของอากาศยานไร้คนขบัท่ีไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ในมุมการ

เคล่ือนท่ี 2 องศา มีความเร็วเพิ่มข้ึน 35.3 เปอร์เซ็นต,์ ในมุมการเคล่ือนท่ี 5 องศา มีความเร็วเพ่ิมข้ึน 15.9 เปอร์เซ็นต,์ ในมุม

การเคล่ือนท่ี 10 องศา มีความเร็วเพ่ิมข้ึน 6.86 เปอร์เซ็นต์ และในมุมการเคล่ือนท่ี 15 องศา มีความเร็วเพ่ิมข้ึน 4.97 

เปอร์เซ็นต ์

คาํสําคญั: อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน, แรงขบัเสริม, การควบคุมทิศทางแรงขบั, การควบคุมแบบ พี ไอ ดี 
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Abstract 

This research introduces a method to increase the horizontal speed of a quadcopter UAV using an auxiliary thrust 

system that can be adjusted in direction. The researcher used thrust vectoring control to align the thrust direction with the 

unmanned aircraft's longitudinal axis. A method for controlling a device mechanism using a proportional-integral-

derivative (PID) control system. Based on the test results, it has been concluded that the Ziegler–Nichols Method in P 

controller, the Ziegler–Nichols Method in PD controller, and the Trial-and-Error method in PID controller are the most 

effective methods for maintaining system stability and achieving the setpoint. It took 0.693, 1.441, and 0.563 seconds 

respectively to reach the desired value. The researcher used computational fluid dynamics and equations of motion to 

simulate a UAV's speed. The simulation results of using 25% additional thrust while moving at a 2-degree angle showed 

that the unmanned aerial vehicle's speed increased by 35.3% compared to the unmanned aerial vehicle without the auxiliary 

thrust system. When the pitch angle was increased to 5 degrees, the speed of the UAV increased by 15.9%. At higher pitch 

angles of 10 degrees, the UAV's speed increased by 6.86%. Finally, at pitch angles of 15 degrees, the speed of the UAV 

increased by 4.97%. 

Keywords: Multirotor UAV, Auxiliary Thrust, Thrust Vectoring Control, PID Controller.

1. บทนํา 

อ า ก า ศ ย า น ไ ร้ ค น ขับ ( Unmanned aerial vehicles: 

UAVs) คืออากาศยานท่ีสามารถทาํงานได้อย่างอตัโนมัติ 

หรือจากการควบคุมระยะไกล (Remotely piloted vehicles: 

RPVs) มีบทบาทในการ ใช้งานหลายด้าน  เ ช่น  การ

ลาดตระเวน การคน้หาและกูภ้ยั การขนส่ง การสาํรวจ และ

การเกษตร[1],[2] อากาศยานไร้คนขบัประเภทปีกหมุน

แบบหลายใบพดัเป็นอากาศยานไร้คนขบัประเภทหน่ึงท่ีมี

ความคล่องตวัสูง บรรทุกนํ้ าหนักไดม้าก สามารถใช้งาน

พ้ืนท่ีจาํกดัไดเ้ป็นอยา่งดี แต่อยา่งไรก็ตาม ขอ้เสียหลกัของ

อากาศยานไร้คนขับประเภทน้ีคือความเร็วในการบินท่ี

จาํกดั ดงัมีงานวิจยัของ Janith และ Rohan [3] ไดศึ้กษาการ

ใช้อากาศยานไร้คนขับแบบปีกตรึงข้ึนลงแนวด่ิง Quad 

plane hydride UAV เป็นการผสมอากาศยานไร้คนขบัแบบ

ปีกหมุนและปีกตรึงเขา้ดว้ยกนัเพ่ือลดขอ้จาํกดัของอากาศ

ยานไร้คนขับทั้ งสองแบบ  Michał และ  Maciej [4] ได้

ออกแบบอากาศยานไร้คนขบัในรูปแบบ Tandem wing ท่ีมี

ขนาดกระทัดรัด คล่องตัวและรวดเร็ว อีกทั้ง Tang และ

คณะ[5] ได้ออกแบบกลไกติดตั้งมอเตอร์ท่ีสามารถปรับ

เอียงทิศทางไดใ้นอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนแบบส่ี

ใบพดั เพ่ือเพ่ิมความคล่องตวัและความเร็วในการบิน 

ผูวิ้จยัไดศึ้กษาและออกแบบอากาศยานไร้คนขบัแบบ

ปีกหมุนแบบส่ีใบพดัท่ีมีความเร็วในแนวระดบัเพ่ิมข้ึนโดย

ใช้หลักการเดียวกับเฮลิคอปเตอร์แบบผสม (Propulsive 

compound helicopter) ท่ีมีการติดตั้งอุปกรณ์สร้างแรงขบั

เสริมในแนวแกนตามยาวของลาํตวั ซ่ึงมีสมรรถนะสูงกว่า

เฮลิคอปเตอร์แบบดั้งเดิม[6] ทั้งในดา้นความเร็วและระยะ

ทําการ[7] นอกจากน้ีผู ้วิจัยได้นําหลักการการควบคุม

ทิศทางแรงขับ (Thrust Vectoring Control) มาใช้ในการ

ปรับทิศทางแรงขบัเสริม เพ่ือให้สอดคลอ้งกบัทิศทางการ

เคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบัท่ีมีการเปล่ียนแปลง โดย

ไดน้าํเสนอวิธีการควบคุมกลไกระบบสร้างแรงขบัเสริมท่ี

สามารถปรับทิศทางได้ ด้วยระบบควบคุมแบบสัดส่วน-

ป ริ พั น ธ์ - อ นุ พั น ธ์  ( Proportional–Integral–Derivative 

controller: PID) โ ดยการ เป รี ยบ เ ทียบ วิ ธี การ กํา ห น ด

อั ต ร า ข ย า ย แ บ บ  Ziegler–Nichols, Tyreus–Luyben, 

Astrom–Hagglund และแบบ Trial and Error เพ่ือหาวิธีการ

ควบคุมท่ีเหมาะสมสาํหรับกลไกระบบควบคุมทิศทางแรง

ขบัเสริม ในการสร้างแบบจาํลองการเคล่ือนท่ีของอากาศ

ยานไร้คนขบั ผูวิ้จยัใช้วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคาํนวณ

และสมการการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบั จาํลอง

การเคล่ือนท่ีท่ีมุม 2, 5, 10 และ 15 องศา พร้อมกบัใชแ้รง

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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ขับเสริม 25% ถึง 100% เพ่ือเปรียบเทียบผลของการใช้

ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ทั้งในดา้นความเร็วและ

การใชพ้ลงังาน 

 

2. วตัถุประสงค์ของการวจัิย  

1) ศึกษาและออกแบบอากาศยานไร้คนขบัแบบปีก

หมุนส่ีใบพดั ท่ีสามารถติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบั

เสริมในแนวแกนตามยาวของลาํตวั 

2) ศึกษาและออกแบบระบบควบคุมทิศทางแรงขบั

เสริม ให้สอดคลอ้งกบัทิศทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยาน

ไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั 

3) เลือกใช้วิธีการควบคุมท่ีเหมาะสมสําหรับกลไก

ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม 

4) เปรียบเทียบผลของการใชร้ะบบควบคุมทิศทางแรง

ขบัเสริมในอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั 

 

3. ทฤษฎท่ีีเกีย่วข้อง 

3.1 อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนส่ีใบพัด และแรงทาง

อากาศพลศาสตร์ 

อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนส่ีใบพัด ถือเป็น

เฮลิคอปเตอร์ประเภทหน่ึงท่ีมีส่ีโรเตอร์ มีโรเตอร์สอง

ตวัหมุนตามเขม็นาฬิกาและสองตวัทวนเขม็นาฬิกา โรเตอร์

แต่ละตวัสร้างทั้งแรงยกและแรงบิดท่ีจุดศูนยก์ลางการหมุน 

[8] โดยแรงทางอากาศพลศาสตร์ท่ีกระทาํต่ออากาศยานไร้

ค น ขับ แ บ บ ปี ก ห มุ น ส่ี ใ บ พัด ข ณ ะ กํา ลั ง เ ค ล่ื อ น ท่ี  

ประกอบดว้ยแรง 4 ชนิด ไดแ้ก่ 

1) แรงขับ (Thrust) เป็นแรงท่ีเกิดจากการหมุนของ

ใบพดัทั้งส่ี มีทิศทางตั้งฉากกบัอากาศยาน 

2) แรงต้าน (Drag) เป็นแรงท่ีต้านการเคล่ือนท่ีของ

อากาศยานในขณะเคล่ือนท่ีผ่านอากาศ มีทิศทางตรงขา้ม

กบัทิศทางการเคล่ือนท่ี 

3) แรงยก (Lift) เป็นแรงท่ีเกิดจากจากการหมุนของ

ใบพดัทั้งส่ี ทาํให้อากาศยานยกตวัข้ึนสู่อากาศมีทิศทางใน

แนวด่ิงตรงขา้มกบัแรงโนม้ถ่วงของโลก  

4) นํ้ าหนัก (Weight) เป็นแรงท่ีกระทาํต่ออากาศยาน 

ณ จุดศูนยก์ลางมวลของอากาศยานมีทิศพุ่งเขา้สู่พ้ืนโลกใน

แนวด่ิง 

โดยแรงทางอากาศพลศาสตร์ทั้ง 4 สามารถแสดงใน

รูปแบบแผนภาพวตัถุอิสระดงัรูปท่ี 1 

 

 

รูปท่ี 1 แรงทางอากาศพลศาสตร์ท่ีกระทาํต่ออากาศยาน

ไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั 

 

3.2 แบบจําลองระบบ 

อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั ทาํงานโดย 

มอเตอร์ไฟฟ้าท่ีถูกจดัเรียงเป็นคู่และมีทิศทางการหมุนท่ี

เป็นเอกลกัษณ์ การออกแบบน้ีส่งผลให้แรงบิดจากมอเตอร์

คู่ตรงขา้มกนักาํจดัแรงบิดจากการหมุน ทาํให้อากาศยาน

สามารถรักษาทิศทางท่ีคงท่ีได้ในขณะท่ีลอยอยู่  การ

เคล่ือนท่ีของอากาศยานส่ีใบพดั มีทั้งหมด 6 องศาอิสระ 

(Degree of Freedom) ประกอบไปด้วย การเคล่ือนท่ีแบบ

ไถล (Translation) 3  ทิศทาง  และการ เค ล่ือน ท่ีแบบ

หมุนรอบแกน (Rotation) 3 ทิศทาง ความสัมพันธ์ของ

เวกเตอร์ตาํแหน่งและทิศทางการเคล่ือนท่ี แสดงในสมการ

ท่ี (1)–(7) [9],[10] 

 

𝑅𝑅(𝜓𝜓) = �
cos(𝜓𝜓) sin(𝜓𝜓) 0
− sin(𝜓𝜓) cos(𝜓𝜓) 0

0 0 1
�  (1) 

𝑅𝑅(𝜃𝜃) = �
cos(𝜃𝜃) 0 − sin(𝜃𝜃)

0 1 0
sin(𝜃𝜃) 0 cos(𝜃𝜃)

�  (2) 

𝑅𝑅(𝜙𝜙) = �
1 0 0
0 cos(𝜙𝜙) sin(𝜙𝜙)
0 − sin(𝜙𝜙) cos(𝜙𝜙)

� (3) 

 

เม่ือ R คือ Rotational Matrix และ 𝜓𝜓, θ, 𝜙𝜙  คือมุมการหมุน

ในทิศทาง yaw, pitch และ roll ตามลาํดบั 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



4 of 15  Eng. & Technol. Horiz., vol. 41, no. 1, 2024, Art. no. 410112 

ผลรวมของแรงท่ีกระทาํต่ออากาศยานไร้คนขบัแสดง

ในสมการท่ี (4) เม่ือ m คือมวลของอากาศยานไร้คนขบั, 

𝑋̈𝑋𝐺𝐺 คือความเร่งของอากาศยานไร้คนขบั, FT คือผลรวมของ

แรงจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้า และ Fd คือ แรงตา้น

ทางอากาศพลศาสตร์ 

 

𝑚𝑚𝑋̈𝑋𝐺𝐺 = 𝐹𝐹𝑔𝑔 − 𝐹𝐹𝑇𝑇𝐺𝐺 − 𝐹𝐹𝑑𝑑  (4) 

 

โดยแรงจากผลของแรงโน้มถ่วงของโลก Fg ถูกแสดงใน

สมการท่ี (5) เม่ือ g คือค่าความเร่งโนม้ถ่วงของโลก 

 

𝐹𝐹𝑔𝑔 = �
0
0
𝑚𝑚𝑚𝑚

�  (5) 

 

แรงตา้นทางอากาศพลศาสตร์ถูกแสดงในสมการท่ี (6) 

เม่ือ Kd คือ สัมประสิทธ์ิแรงตา้นแรงตา้นอากาศ และ 𝑋̇𝑋𝐺𝐺 , 

𝑌̇𝑌𝐺𝐺 , 𝑍̇𝑍𝐺𝐺 คือความเร็วในแกน x, y และ z ตามลาํดบั 

 

𝐹𝐹𝑑𝑑 = �
𝐾𝐾𝑑𝑑𝑑𝑑 0 0

0 𝐾𝐾𝑑𝑑𝑑𝑑 0
0 0 𝐾𝐾𝑑𝑑𝑑𝑑

� �
𝑋̇𝑋𝐺𝐺
𝑌̇𝑌𝐺𝐺
𝑍̇𝑍𝐺𝐺
�  (6) 

 

ผลรวมของแรงจากการหมุนของมอเตอร์ไฟฟ้า FT 

แสดงในสมการท่ี (7) เม่ือ Fi คือแรงจากการหมุนของ

มอเตอร์ไฟฟ้าแต่ละตวั 

 

𝐹𝐹𝑇𝑇𝑏𝑏 = ∑ 𝐹𝐹𝐹𝐹4
𝑖𝑖=1   (7) 

 

3.3 ระบบควบคุมทิศทางแรงขับ 

การควบคุมทิศทางแรงขับ  (Thrust Vector Control: 

TVC) เป็นกลไกท่ีถูกใชใ้นอากาศยาน จรวด ขีปนาวุธเชิง

ยุทธวิธี และอากาศยานไร้คนขับบางประเภท โดยการ

เปล่ียนแปลงทิศทางหรือปริมาณแรงขับจากเคร่ืองยนต์ 

ส่งผลให้เกิดแรงบิดรอบจุดศูนยก์ลางมวล [11] ดงัแสดงใน

รูปท่ี 2 เป็นการเพิ่มประสิทธิภาพในการเปล่ียนแปลง

ทิศทาง วิถี และท่าทางของยานพาหนะ [12] ลดการใช้

พ้ืนผิวควบคุมในบางสภาวะท่ีการควบคุมตามหลกัอากาศ

พลศาสตร์อาจไม่มีประสิทธิภาพ [13],[14] 

 

 

รูปท่ี 2 การควบคุมทิศทางแรงขบัของจรวดโดยการ

เบ่ียงเบนท่อไอพน่ 

 

3.4 ระบบควบคุม แบบ PID 

ในอุตสาหกรรม ระบบกลไกส่วนใหญ่ถูกควบคุมโดยการ

ควบคุมแบบ PID ซ่ึงรวมถึงวิธีการออกแบบระบบควบคุมของ

อากาศยานไร้คนขบั [15] ระบบควบคุมแบบ PID หรือระบบ

ควบคุมแบบสดัส่วน-ปริพนัธ์-อนุพนัธ์ น้ีช่วยเพ่ิมความเสถียร

ของระบบและลดขอ้ผดิพลาดในสถานะคงตวั โดยการคาํนวณ

ขอ้ผิดพลาดระหว่างค่าท่ีวดัไดก้บัค่าท่ีตอ้งการ อตัราขยายจะ

ได้รับการปรับแต่งตามข้อกาํหนดการออกแบบระบบ เพ่ือ

ควบคุมผลลพัธ์ท่ีตอ้งการอย่างแม่นยาํ [16] ผลรวมของการ

ควบคุมแบบ พี ไอ ดี คือ การนาํผลของสัญญาณขาออกแบบ

สดัส่วน ปริพนัธ์ และอนุพนัธ์มารวมกนั เป็นสัญญาณขาออก

ของระบบควบคุม ดงัแสดงในสมการท่ี (8) 

 

𝑢𝑢(𝑡𝑡) = 𝐾𝐾𝑝𝑝𝑒𝑒(𝑡𝑡) + 𝐾𝐾𝑖𝑖 � 𝑒𝑒(𝜏𝜏)𝑑𝑑𝑑𝑑 + 𝐾𝐾𝑑𝑑
𝑑𝑑
𝑑𝑑𝑑𝑑
𝑒𝑒(𝑡𝑡)

𝑡𝑡

0
 (8) 

 

เม่ือ, Kp คืออตัราขยายสดัส่วน, Ki คืออตัราขยายปริพนัธ์, Kd 

คืออตัราขยายอนุพนัธ์, e(t) คือ ค่าความผดิพลาด 

ในงานวิจัยน้ีการเลือกใช้วิธีการควบคุมกลไกระบบ

ควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม เป็นการเปรียบเทียบวิธีการ

กํ า ห น ด อั ต ร า ข ย า ย แ บ บ ดั้ ง เ ดิ ม  ( Classical tuning 

techniques) 4 วิธี ได้แก่ วิธีการกําหนดอัตราขยายแบบ 

Ziegler–Nichols, วิธีการกาํหนดอตัราขยายแบบ Tyreus–

Luyben, วิธีการกาํหนดอตัราขยายแบบ Astrom–Hagglund 

และวิธีการกําหนดอัตราขยายแบบ Trial and Error ซ่ึงมี

ขั้นตอนในการกาํหนดค่าตวัแปรท่ีแตกต่างกนั [16–18] ดงั

แสดงในตารางท่ี 1–4 
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ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 



Eng. & Technol. Horiz., vol. 41, no. 1, 2024, Art. no. 410112  5 of 15 

ตารางท่ี 1 วิธีการกาํหนดอตัราขยายแบบ Ziegler–Nichols  

Control Type 𝐾𝐾𝑝𝑝 𝐾𝐾𝑖𝑖  𝐾𝐾𝑑𝑑  

P 0.5𝐾𝐾𝑢𝑢 - - 

PI 0.45𝐾𝐾𝑢𝑢  0.54𝐾𝐾𝑢𝑢/𝑇𝑇𝑢𝑢  - 

PD 0.8𝐾𝐾𝑢𝑢 - 0.1𝐾𝐾𝑢𝑢𝑇𝑇𝑢𝑢 

Classic PID 0.6𝐾𝐾𝑢𝑢 1.2𝐾𝐾𝑢𝑢/𝑇𝑇𝑢𝑢 0.075𝐾𝐾𝑢𝑢𝑇𝑇𝑢𝑢 

Modified PID 0.33𝐾𝐾𝑢𝑢  0.5𝑇𝑇𝑢𝑢  0.33𝑇𝑇𝑢𝑢  

เม่ือ Ku คือ Ultimate gain และ Tu คือ Ultimate period 

 

ตารางท่ี 2 วิธีการกาํหนดอตัราขยายแบบ Tyreus–Luyben 

Control Type 𝐾𝐾𝑝𝑝 𝐾𝐾𝑖𝑖  𝐾𝐾𝑑𝑑  

PI 0.3125𝐾𝐾𝑢𝑢 2.2𝑇𝑇𝑢𝑢  - 

PID 0.454𝐾𝐾𝑢𝑢 2.2𝑇𝑇𝑢𝑢  0.1587𝑇𝑇𝑢𝑢  

 

ตาราง ท่ี  3  วิ ธีการกําหนดอัตราขยายแบบ Astrom–

Hagglund 

Control Type 𝐾𝐾𝑝𝑝 𝐾𝐾𝑖𝑖  𝐾𝐾𝑑𝑑  

PD 0.32𝐾𝐾𝑢𝑢 0.94𝑇𝑇𝑢𝑢  - 

 

ตารางท่ี 4 วิธีการกาํหนดอตัราขยายแบบ Trial and Error 

Closed-

Loop 

Response 

Rise time 
Over-

shoot 

Settling 

time 

Steady-

state error 

Increase 
𝐾𝐾𝑝𝑝 

Decrease Increase 
Small 

Increase 
Decrease 

Increase 
𝐾𝐾𝑖𝑖 

Small 

Decrease 
Increase Increase 

Large 

Decrease 

Increase 
𝐾𝐾𝑑𝑑 

Small 

Decrease 
Decrease Decrease 

Minor 

Change 

 

4. วธีิการดาํเนินงานวจัิย 

4.1 เคร่ืองมือท่ีใช้ในงานวจิัย 

1) อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั ขนาด

เส้นทแยงมุม 680 มิลลิเมตร นํ้าหนกั 4,015 กรัม  

2) ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริม ถูกติดตั้ งใต้

โครงสร้างอากาศยานไร้คนขับ ณ บริเวณใกล้เคียงจุด

ศูนยก์ลางมวล ดังแสดงในรูปท่ี3 เพ่ือลดผลกระทบจาก

แรงบิดท่ีเกิดข้ึนในขณะทาํงาน  

ผูวิ้จัยได้เลือกใช้ Electric Ducted Fan (EDF) เป็นส่วน

ให้แรงขบัเสริมเน่ืองจากมีขนาดกะทดัรัดและให้แรงขบัสูง 

ติดตั้งเซอร์โวมอเตอร์กบักา้นต่อเขา้กบัจุดหมุนเพ่ือสามารถ

ปรับทิศทางแรงขบัไดใ้นรูปแบบการทาํงานของ Gimbaled 

Thrust Vectoring มีนํ้ าหนัก 750 กรัม และมีนํ้ าหนักรวม 

4,765 กรัม เม่ือรวมกับนํ้ าหนักของอากาศยานไร้คนขบั

แบบปีกหมุนส่ีใบพดั 

 

 

รูปท่ี 3 ตาํแหน่งจุดศูนยก์ลางมวลจากมุมมองดา้นหนา้ของ

อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั 

 

4.2 หลกัการทํางาน 

อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั ประกอบดว้ย

อุปกรณ์พ้ืนฐานได้แก่ อุปกรณ์ตรวจวดัอตัราเชิงมุม ไจโร 

สโคป อุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ อุปกรณ์รับสัญญาณจีพีเอส 

อุปกรณ์ส่ือสารไร้สาย และแบตเตอร่ี ซ่ึงค่าตัวแปรจาก

อุปกรณ์ทั้งหมดน้ีจะถูกประมวลผลผ่านชุดควบคุมการบิน

อตัโนมติั ก่อนท่ีจะถูกส่งต่อสัญญาณในรูปแบบค่าการปรับ

ความกวา้งพลัส์ (Pulse Width Modulation: PWM) ไปยงัวงจร

ควบคุมความเร็วอิเล็กทรอนิกส์ (Electronic speed controller: 

ESC) เพ่ือให้คาํสั่งมอเตอร์ไฟฟ้าท่ี 1 ถึง 4 ในการสร้างแรงขบั 

เกิดการเปล่ียนแปลงท่าทางและการเคล่ือนท่ี ในการควบคุม

ทิศทางแรงขบัเสริม ใชก้ารรับค่าสัญญาณการปรับความกวา้ง

พลัส์ (PWM) จากอุปกรณ์รับสัญญาณวิทยุ (Radio Receiver) 

ไดแ้ก่สัญญาณ PWM Throttle เพ่ือนาํมาคาํนวณควบคู่กบัมุม

การเคล่ือนท่ีของอากาศยานจากโมดูลวดัความลาดเอียงวตัถุ 

(Accelerometer) โดยบอร์ดควบคุมขนาดเลก็ (Microcontroller) 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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และปรับทิศทางของแรงขบัเสริมดว้ยเซอร์โวมอเตอร์ ในการ

ปรับปริมาณของแรงขบัถูกกาํหนดจากผูวิ้จยัโดยตรง โดยการ

ส่งค่าสัญญาณควบคุมจากอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทย ุมีมอเตอร์

ไฟฟ้าท่ี 5 เป็นอุปกรณ์สร้างแรงขบัเสริม โดยมีภาพรวมการ

เช่ือมต่ออุปกรณ์และการทาํงานดงัแสดงในรูปท่ี 4 

 

 

รูปท่ี 4 การเช่ือมต่ออากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน 

ส่ีใบพดัและระบบควบคุมแรงขบัเสริม 

 

4.3 การควบคุมทิศทางแรงขับเสริม 

สําหรับอากาศยานไร้คนขับประเภทปีกหมุนแบบส่ี

ใบพดั จุดศูนยก์ลางการเคล่ือนท่ีจะอยู่ ณ จุดศูนยก์ลางมวล

ของอากาศยาน ผูวิ้จยัติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม 

ให้อยู่บริเวณใกลเ้คียงจุดศูนยก์ลางมวลของอากาศยานและ

สามารถปรับทิศทางให้สอดคลอ้งกับทิศทางเคล่ือนท่ีของ

อากาศยานไร้คนขบั ในการควบคุมทิศทางแรงขบัเสริมหรือ

ทิศทางของ Electric Ducted Fan θEDF ตอ้งอาศยัตวัแปรจาก

สามส่วนไดแ้ก่  ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลาํตวัอากาศ

ยาน ∑ 𝐹𝐹𝐹𝐹4
𝑖𝑖=1  , ทิศทางแรงลพัธ์ของอากาศยานไร้คนขบั θR 

และการควบคุมกลไกระบบควบคุมแรงขบัเสริม จากการ

ทดสอบการบินรักษาตาํแหน่งท่ีความสูงคงท่ี (Hovering) ซ่ึง

มีค่าการปรับความกวา้งพลัส์ 1500 𝜇𝜇s ผลรวมของแรงใน

ทิศทางตั้งฉากลาํตวัจะมีค่าเท่ากบันํ้ าหนกัของอากาศยานไร้

คนขบั ดงัแสดงในสมการท่ี (9) 

 

𝐹𝐹𝑡𝑡𝑏𝑏 = ∑ 𝐹𝐹𝐹𝐹 = 𝑚𝑚𝑚𝑚4
𝑖𝑖=1   (9) 

 

การวดัค่าแรงในทิศทางตั้งฉากลาํตวัอากาศยาน ผูวิ้จยั

ได้ทดสอบและเก็บขอ้มูลโดยใช้วิธีทดสอบแรงขับสถิต 

(Static thrust testing) [19] และเปรียบเทียบกับเอกสาร

ขอ้มูลการทดสอบจากผูผ้ลิต จึงไดค้วามสัมพนัธ์ระหว่าง

ผลรวมของแรงในทิศทางตั้งฉากลาํตวัอากาศยานไร้คนขบั 

กบัการปรับความกวา้งพลัส์ ดงัแสดงในสมการท่ี (10) 

 

𝐹𝐹𝑇𝑇𝑏𝑏 = 0.078𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑇𝑇ℎ𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟𝑟 − 70.2396   (10) 

 

โดยทิศทางแรงลพัธ์ของอากาศยานไร้คนขบั θR แสดงใน

สมการท่ี (11)  

 

𝜃𝜃𝑅𝑅 = 𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇𝑇−1(∑ 𝐹𝐹𝐹𝐹×cos𝜃𝜃−𝑚𝑚𝑚𝑚4
𝑖𝑖=1
∑ 𝐹𝐹𝐹𝐹×sin𝜃𝜃4
𝑖𝑖=1

)  (11) 

 

กลไกควบคุมทิศทางแรงขับเสริม เป็นรูปแบบการ

ทาํงานของ Gimbaled Thrust Vectoring แบบ 2 มิติ ผูวิ้จยั

ไดใ้ชก้ลไกส่ีกา้นต่อโยง (4 bar linkage) เน่ืองจากสามารถ

ปรับแกอ้ตัราส่วนของมุมภายในไดอ้ยา่งละเอียด โดยกา้น

ต่อ lb คือแขนของเซอร์โวมอเตอร์ กา้นต่อ lc คือกา้นต่อโยง 

(Coupler link) สามารถตั้งค่าความยาวได ้กา้นต่อ ld ติดตั้ง

ยึดกบั Gimbal Bearing ณ จุดหมุนซ่ึงเป็นจุดศูนยก์ลางมวล

ของอากาศยานไร้คนขบั กา้นต่อ ld  จึงเปรียบเสมือนทิศทาง

ของแรงขบัเสริม ดงัแสดงในรูปท่ี 5 และรูปท่ี 6 

 

 

รูปท่ี 5 มุมมองดา้นขา้งกลไกควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม

โดยการเขียนแบบ 3 มิติ 

 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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รูปท่ี 6 กลไกควบคุมทิศทางแรงขบัเสริมในรูปแบบกลไกส่ี

กา้นต่อโยง (4 bar linkage) 

 

จากรูปท่ี 6 ความสัมพนัธ์ของมุมภายในกลไกอุปกรณ์

ควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ซ่ึงเปล่ียนแปลงตลอดเวลาตาม

การทาํงานของเซอร์โวมอเตอร์ θS สามารถคาํนวณจาก

สมการท่ี (12)–(15)  

 

𝑙𝑙 = �𝑙𝑙𝑏𝑏2 − 𝑙𝑙𝑎𝑎2 − 2𝑙𝑙𝑏𝑏𝑙𝑙𝑎𝑎𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝜃𝜃𝑠𝑠   (12) 

β = 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠−1 �𝑙𝑙𝑏𝑏
𝑙𝑙
𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝜃𝜃𝑠𝑠�  (13) 

α = 𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐𝑐−1 �𝑙𝑙
2+𝑙𝑙𝑐𝑐2−𝑙𝑙𝑑𝑑

2

2𝑙𝑙𝑙𝑙𝑐𝑐
�  (14) 

λ = 𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠−1 �𝑙𝑙𝑐𝑐
𝑙𝑙𝑑𝑑
𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝑠𝛼𝛼�  (15) 

 

และทิศทางของแรงขบัเสริม θEDF สามารถคาํนวณจาก

สมการท่ี (16) 

 

𝜃𝜃𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸 = 𝜋𝜋 − 𝛽𝛽 − 𝜆𝜆 (16) 

 

ความสัมพันธ์ระหว่างค่าการปรับความกว้างพัลส์ 

(PWM) กบัมุมการเคล่ือนท่ีของกลไกควบคุมทิศทางแรง 

ขับเสริม สามารถสร้างเป็นความสัมพันธ์ด้วยสมการ

เส้นตรงดงัแสดงในสมการท่ี (17) 

 

𝜃𝜃𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸 = 0.05643 × 𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑃𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆𝑆 − 76.162  (17) 

 

เม่ืออากาศยานไร้คนขับได้รับค่าสัญญาณควบคุมจาก

ผูวิ้จัย สัญญาณค่าการปรับความกวา้งพลัส์จากอุปกรณ์รับ

สัญญาณวิทยุจะถูกอ่านค่าโดยบอร์ดควบคุมขนาดเล็ก เพ่ือ

แปลงค่าเป็นแรงในทิศทางตั้งฉากลาํตวัอากาศยานไร้คนขบั FT 

และคาํนวณควบคู่กบัมุมการเคล่ือนท่ีไปดา้นหน้า (Pitch) ซ่ึง

อ่านค่าโดยโมดูลวดัความลาดเอียงวตัถุ (Accelerometer) เพ่ือ

ใชใ้นการคาํนวณทิศทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยาน ดงัแสดง

ในรูปท่ี 7 

 

 

รูปท่ี 7 แผนภาพลาํดบัการทาํงานของระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม 

 

กลไกระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ทาํงานสอดคลอ้ง

ตามทิศทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยานตามท่ีถูกคาํนวณไว้

ก่อนหน้า โดยทาํการควบคุมค่าการปรับความกวา้งพลัส์ของ

เซอร์โวมอเตอร์ θS ดว้ยบอร์ดควบคุมขนาดเล็ก Arduino และ

มีการเขียนโปรแกรมการควบคุม PID โดยกาํหนดให้มุมการ

เคล่ือนท่ีของกลไกควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม θEDF อยูใ่นช่วง เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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-20 ถึง 40 องศา และทาํงานสอดคลอ้งกบัทิศทางแรงลพัธ์ของ

อากาศยานไร้คนขบั ดงัแสดงในสมการท่ี (18) 

 

𝜃𝜃𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸 =   𝜃𝜃𝑅𝑅  (18) 

 

4.4 การควบคุมปริมาณแรงขบัเสริม 

การปรับปริมาณแรงขบัเสริม (EDF Thrust: FEDF) ถูก

กาํหนดจากผูวิ้จยัโดยการปรับสัญญาณค่าการปรับความ

กวา้งพลัส์ผ่านอุปกรณ์ส่งสัญญาณวิทยุ จากการทดสอบ

แรงขบัสถิตทาํให้ทราบความสัมพนัธ์ระหว่างปริมาณแรง

ขับเสริมกับกระแสไฟฟ้าท่ีใช้ ดังแสดงในรูปท่ี 8 และ

อตัราส่วนแรงขบัเสริมต่อการใชก้ระแสไฟฟ้ากบัปริมาณ

คนัเร่ง ดงัแสดงในรูปท่ี 9 

 

 

รูปท่ี 8 แผนภาพความสมัพนัธ์ระหวา่งแรงขบัเสริมกบั

กระแสไฟฟ้า 

 

 

รูปท่ี 9 แผนภาพความสมัพนัธ์ระหวา่งอตัราส่วนแรงขบั

เสริมต่อการใชก้ระแสไฟฟ้ากบัปริมาณคนัเร่ง 

 

4.5 การต้ังค่าระบบควบคุม PID  

การกาํหนดอตัราขยายของกลไกระบบควบคุมทิศทาง

แรงขับเสริม  ผู ้วิจัยได้เ ลือกใช้วิ ธีการในการกําหนด

อตัราขยาย 4 วิธี ไดแ้ก่ Ziegler–Nichols Method, Tyreus–

Luyben Method, Astrom–Hagglund Method และ Trial & 

Error Method ในสามวิธีแรกเป็นการกาํหนดอัตราขยาย

จากวิธีการวดัค่า Ultimate gain ซ่ึงมีค่าเท่ากับ 1.85 และ 

Ultimate period มีค่าเท่ากบั 0.2 วินาที  

4.6 การทดสอบ 

ในการทดสอบ ถูกแบ่งออกเป็น 3 ขั้นตอนไดแ้ก่  

1) การทดสอบการปรับทิศทางกลไกระบบควบคุม

ทิศทางแรงขบัเสริม ผูวิ้จยัไดจ้าํลองสภาวะการบินของอากาศ

ยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั โดยเป็นการบินเดินทาง

ไปข้างหน้าและรักษาระดับความสูงคงท่ี มีโหมดการบิน 

Position Hold โดยการเอียงอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ี

ใบพดัในมุมการเคล่ือนท่ีไปขา้งหน้า 10 องศาจากแนวระดบั 

ระบบควบคุมทิศทางแรงขับเสริมเร่ิมปรับทิศทางจาก

จุดเร่ิมตน้ท่ีมุม 0 องศาซ่ึงมีค่าการปรับความกวา้งพลัส์ 1000 

𝜇𝜇s ไปยงัมุม 10 องศาท่ีค่าการปรับความกวา้ง 1526 𝜇𝜇s 

2) การจาํลองความเร็วในการเคล่ือนท่ีของอากาศยาน

ไร้คนขับแบบปีกหมุนส่ีใบพดัท่ีไม่ติดตั้ งระบบควบคุม

ทิศทางแรงขบัเสริม กบัอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ี

ใบพดัท่ีติดตั้งและใชง้านระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม 

เป็นการเคล่ือนไปขา้งหนา้ดว้ยความสูงคงท่ีจากสมการการ

เคล่ือนท่ีใน หัวขอ้ 3.2 โดยไดเ้พ่ิมตวัแปรปริมาณแรงขบั

เสริม FEDF ในสมการผลรวมของแรงท่ีกระทาํต่ออากาศ

ยานไร้คนขบัดงัแสดงในสมการท่ี (19) 

 

𝑚𝑚𝑋̇𝑋𝐺𝐺 = 𝐹𝐹𝑔𝑔 − 𝐹𝐹𝑇𝑇𝐺𝐺 − 𝐹𝐹𝑑𝑑 + 𝐹𝐹𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸𝐸  (19) 

 

ในการหาค่าแรงตา้นทางอากาศพลศาสตร์ Fd ผูวิ้จยัใชวิ้ธี

พลศาส ตร์ ข องไหลเ ชิ งคํานวณ (Computational Fluid 

Dynamics: CFD) ซ่ึงเป็นวิธีท่ีแม่นยาํในการใช้วิเคราะห์ด้าน

อากาศพลศาสตร์ [20],[21] มีโครงสร้างหลกัมาจากเทคนิคการ

คาํนวณของระเบียบวิธีเชิงตัวเลข (Numerical Method) เพ่ือ

นํามาใช้ในการจําลอง (Computer-based Simulation) ตาม

เง่ือนไขค่าขอบ (Boundary Condition) [22] ผูวิ้จยัใชโ้ปรแกรม 

Solidworksในการจาํลองการเคล่ือนท่ีไปขา้งหน้าของอากาศ

ยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดัท่ีมุมการเคล่ือนท่ีคงท่ี 2, 5, 

10, และ 15 องศา ซ่ึงในแต่ละมุมการเคล่ือนท่ีจะมีการ

เปล่ียนแปลงความเร็วของกระแสอากาศท่ีไหลผ่านจากทิศ

ทางตรงขา้มกบัอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั โดยเอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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มีค่าตั้งแต่ 1 ถึง 35 เมตร/วินาที ตวัแปรท่ีใช้ในการกาํหนด

เง่ือนไขค่าขอบถูกแสดงในตารางท่ี 5 และการกาํหนดทิศทาง

ในการจาํลองถูกแสดงในรูปท่ี 10 

 

ตารางท่ี 5 เง่ือนไขค่าขอบในการสร้างแบบจาํลอง 

Analysis type External flow 

Flow type Laminar and Turbulent 

Humidity none 

Project fluids Air 

Wall Roughness 0 micrometer 

Temperature 30 °C  

Pressure 101.325 kPa 

Fluids velocity Velocity X = -Airspeed 

 Velocity Y = 0 

 Velocity Z = 0 

Turbulence intensity 0.1 % 

Computational Domain Xmax: 1.85 m Xmin: -1.85 m 

 Ymax: 0.95 m Ymin: -0.95 m 

 Zmax: 2.2 m Zmin: 0 m 

Level of initial mesh 4 

Equidistant Refinement 0.001 m 

Goal Force X (drag force) 

 

 

รูปท่ี 10 ขอบเขตการคาํนวณ (Computational Domain) 

และการระบุทิศทางในแบบจาํลอง 

 

ผลการจาํลองดว้ยวิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคาํนวณ ทาํ

ให้ทราบลักษณะการกระจายตัวของอัตราเร็วอากาศ 

(Velocity profile) ท่ีไหลผ่านอากาศยานไร้คนขบัทั้งสอง

แบบ ดงัแสดงในรูปท่ี 11–12 

 

 

รูปท่ี 11 Velocity profile ของอากาศยานไร้คนขบัท่ีไม่

ติดตั้งระบบควบคุมแรงขบัเสริม ในระนาบ x-z ในมุมการ

เคล่ือนท่ี 5 องศา ท่ีความเร็ว 1 m/s 

 

 

รูปท่ี 12 Velocity profile ของอากาศยานไร้คนขบัท่ีติดตั้ง

ระบบควบคุมแรงขบัเสริม ในระนาบ x-z ในมุมการ

เคล่ือนท่ี 5 องศา ท่ีความเร็ว 1 m/s 

 

ผลการจาํลองการหาแรงตา้นทางอากาศพลศาสตร์ดว้ย

วิธีพลศาสตร์ของไหลเชิงคํานวณ ท่ีมุมการเคล่ือนท่ี 2 

องศาของอากาศยานไร้คนขบัท่ีไม่ติดตั้ง และติดตั้งระบบ

ควบคุมแรงขบัเสริม สามารถแสดงความสัมพนัธ์ของแรง

ต้านอากาศ  Fdx ของอากาศยานไร้คนขับ  กับความเร็ว

กระแสอากาศ AS ดงัแสดงในรูปท่ี 13 

 

 

รูปท่ี 13 ความสัมพนัธ์ของแรงตา้นอากาศของอากาศยาน

ไร้คนขบัทั้งสองแบบ กบัความเร็วกระแสอากาศ เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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จากรูปท่ี 13 สามารถแสดงความสัมพนัธ์ระหว่างแรง

ตา้นอากาศของอากาศยานไร้คนขบัท่ีไม่ติดตั้งและติดตั้ง

ระบบควบคุมแรงขบัเสริม กบัความเร็วกระแสอากาศ ใน

รูปแบบของสมการกําลังสอง ดังสมการท่ี (20)–(21) 

ตามลาํดบั  

 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0269𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0106𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.1423 (20) 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0389𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0364𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0569 (21) 

 

ในทํานองเดียวกันท่ีมุมการเคล่ือนท่ี 5, 10 และ 15 

องศาสามารถแสดงความสัมพนัธ์ ในรูปแบบของสมการ

กาํลงัสอง ดงัสมการท่ี (22)–(27)  

มุมการเคล่ือนท่ี 5 องศา 

 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0287𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0003𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0135 (22) 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0383𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0005𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0145 (23) 

 

มุมการเคล่ือนท่ี 10 องศา 

 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0286𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0004𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0108 (24) 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0373𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0011𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0166 (25) 

 

มุมการเคล่ือนท่ี 15 องศา 

 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0301𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.0026𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0131 (26) 

𝐹𝐹𝑑𝑑𝑑𝑑 = 0.0380𝐴𝐴𝐴𝐴2 + 0.00009𝐴𝐴𝐴𝐴 − 0.0150   (27) 

 

3) การบินทดสอบอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน

ส่ีใบพดัที่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม เพื่อ

เปรียบเทียบผลลพัธ์จากการบินทดสอบกบัผลลพัธ์จาก

การสร้างแบบจาํลอง โดยอากาศยานไร้คนขบัแบบปีก

หมุนส่ีใบพดัถูกสร้างและปรับปรุงควบคู่กบัการเขียน

แบบ 3 มิติ ทดสอบในสภาพแวดลอ้มจริง ดงัแสดงใน 

รูปท่ี 14–15  

 

 

รูปท่ี 14 อากาศยานไร้คนขบัท่ีใชใ้นการทดสอบ 

 

 

รูปท่ี 15 อากาศยานไร้คนขบัขณะทาํการบินทดสอบ 

 

4.7 ขอบเขตการทดสอบ 

1) พิจารณาความเร็วในการเคล่ือนท่ีไปขา้งหนา้เท่านั้น 

2) กาํหนดระดบัความสูงคงท่ี 2 เมตร 

3) มุมการเคล่ือนท่ีไปขา้งหนา้ (Pitch) ของอากาศยาน

ไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั ไม่เกิน 5 องศา 

4) ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม มีการใชแ้รงขบั 25% 

 

5. ผลการวจัิย 

5.1 ผลการทดสอบการปรับทิศทางของระบบควบคุม

ทิศทางแรงขับเสริม 

ในการทดสอบการปรับทิศทางของระบบควบคุมทิศทาง

แรงขบัเสริม ผูวิ้จยัไดน้าํเสนอ 3 รูปแบบท่ีระบบมีเสถียรภาพ

และสามารถเขา้สู่ค่าสุดทา้ย ไดแ้ก่ วิธี Ziegler–Nichols ในการ

ควบคุมแบบ P, วิธี Ziegler–Nichols ในการควบคุมแบบ PD 

และวิธี Trial and Error ในการควบคุมแบบ PID โดยระบบ

ควบคุมทิศทางแรงขบัเสริมเร่ิมปรับทิศทางจากจุดเร่ิมตน้ท่ีค่า

การปรับความกวา้งพลัส์ 1000 𝜇𝜇s ไปยงัมุม 10 องศา (Setpoint) 

ท่ีค่าการปรับความกว้างพัลส์  1526 𝜇𝜇s มีช่วงเวลาท่ีการ

ตอบสนองไต่ระดบั (Rise time), ช่วงเวลาท่ีการตอบสนองเร่ิม

เข้าสู่ค่าสุดท้าย (Settling time) ท่ี  0.5%, ค่าสูงสุดของการ

ตอบสนองจากค่าสุดท้าย (Overshoot) และเวลาท่ีเข้าสู่ค่าท่ี

ตอ้งการ ดงัแสดงในรูปท่ี 16 และตารางท่ี 6 เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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รูปท่ี 16 การตอบสนองของระบบตามวิธีการท่ีนาํเสนอ 

 

ตารางท่ี 6 ผลตอบสนองของระบบตามวิธีการท่ีนาํเสนอ 

Method Rise 

time 

Settling 

time 

Overshoot Time to 

setpoint 

Z–N, P 0.1 0.33 0 0.693 

Z–N, PD 0.02 0.55 1.1 1.441 

T&E, PID 0.11 0.47 0 0.563 

 

จากตารางท่ี 6 ผลตอบสนองของระบบควบคุมทิศทาง

แรงขบัเสริมในวิธี Ziegler–Nichols ในการควบคุมแบบ P, 

วิธี Ziegler–Nichols ในการควบคุมแบบ PD และ วิธี Trial 

and Error ในการควบคุมแบบ PID โดยทั้งสามวิธี ระบบใช้

เวลาในการเข้าสู่ค่าท่ีต้องการ 0.693, 1.441 และ 0.563 

วินาที ตามลาํดบั 

5.2 ผลการจําลองการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขับ 

ผลการจาํลองการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบัท่ี

มุมการเคล่ือนท่ี 2 องศา พร้อมกบัใชแ้รงขบัเสริม 25% ถึง 

100% แสดงในรูปท่ี 17 

 

 

รูปท่ี 17 แผนภาพความเร็วแนวระดบัของอากาศยาน 

ไร้คนขบัท่ีมุมการเคล่ือนท่ี 2 องศา 

ในทาํนองเดียวกนั สามารถสร้างแผนภาพแสดงผลการ

จําลองท่ีมุมการเคล่ือนท่ี  2, 5, 10 และ 15 องศา และ

เปรียบเทียบความเร็วแนวระดบัสูงสุด ดงัแสดงในรูปท่ี 18 

และเวลาในการบินสูงสุด ณ ปริมาณแรงขบัเสริมต่างๆ ดงั

แสดงในรูปท่ี 19 

 

 

รูปท่ี 18 แผนภาพเปรียบเทียบความเร็วแนวระดบัสูงสุด

ของอากาศยานไร้คนขบัทั้งสองแบบ 

 

จากรูปท่ี 18 ในมุมการเคล่ือนท่ี 2, 5, 10 และ 15 องศา อากาศ

ยานไร้คนขบัท่ีไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม มี

ความเร็วในแนวระดบั 6.95, 10.97, 15.58 และ18.69 เมตร/วินาที  

ขณะท่ีอากาศยานไร้คนขับท่ีติดตั้ งระบบควบคุม

ทิศทางแรงขบัเสริมและใชง้าน ณ อตัราส่วนแรงขบัเสริม

ต่อการใช้กระแสไฟฟ้าสูงสุดหรือ 25% มีความเร็ว 9.41 

เมตร/วินาที (เพ่ิมข้ึน 35.3%), 12.72 เมตร/วินาที (เพ่ิมข้ึน 

15.9%), 16.65 เมตร/วินาที (เพิ่มข้ึน 6.86%) และ 19.62 

เมตร/วินาที (เพิ่มข้ึน 4.97%) 

 

 

รูปท่ี 19 แผนภาพเปรียบเทียบเวลาในการบินสูงสุดของ

อากาศยานไร้คนขบัทั้งสองแบบ 

 เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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จากรูปท่ี 19 ในมุมการเคล่ือนท่ี 2, 5, 10 และ 15 องศา 

อากาศยานไร้คนขบัท่ีไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบั

เสริมมีเวลาในการบินสูงสุด 17.38, 17.28, 17.01 และ 16.56 

นาที ขณะท่ีอากาศยานไร้คนขับท่ีติดตั้ งระบบควบคุม

ทิศทางแรงขบัเสริม พร้อมกบัใชแ้รงขบั 25% มีเวลาในการ

บินสูงสุด 12.06, 12.01, 11.84 และ 11.56 นาที ลดลง 5.32, 

5.26, 5.17 และ 5.00 นาทีตามลาํดบั 

 

5.3 ผลการบินทดสอบพร้อมกับใช้งานระบบควบคุม

ทิศทางแรงขับเสริม 

บันทึกผลการบินจากชุดควบคุมการบินอตัโนมัติถูก

อ่านค่าดว้ยโปรแกรม Px4 Flight Review และ PlotJuggler 

อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดัทาํการบินดว้ย

ความสูง 2 เมตรและทิศทางคงท่ีทิศทาง 20 องศาจากทิศ

เหนือ มีระยะทางจากจุดเร่ิมตน้ถึงจุดสุดทา้ย 180 เมตร ใน

การกาํหนดระบบพิกดัฉาก ใหทิ้ศเหนือแทนดว้ยสญัลกัษณ์ 

“x” และทิศตะวนัออกแทนดว้ยสัญลกัษณ์ “y” และให้มุม

การเคล่ือนท่ีไปขา้งหน้ามีสัญลกัษณ์แสดงทิศทางเป็นลบ 

ดงัแสดงในรูปท่ี 20–21 

 

 

รูปท่ี 20 เส้นทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบั 

 

 

รูปท่ี 21 เส้นทางการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบั 

ในระบบพิกดัฉาก 

ในการเดินทางไปข้างหน้า  อากาศยานไร้คนขับ

เคล่ือนท่ีจากหยดุน่ิง มุม 0 เรเดียนในวินาทีท่ี 159 จนถึงมุม 

-0.035 เรเดียน (-2 องศา) ในวินาทีท่ี 192 และรักษามุมการ

เคล่ือนท่ีคงท่ี จนกระทัง่หยุดน่ิงในวินาทีท่ี 204 ดงัแสดง 

ในรูปท่ี 22 

 

 

รูปท่ี 22 มุมการเคล่ือนท่ีของอากาศยานไร้คนขบั 

จากการบนัทึกของชุดควบคุมการบินอตัโนมติั 

 

ความเร็วของอากาศยานไร้คนขบัถูกแบ่งออกเป็น 3 

ส่วน ไดแ้ก่ ความเร็วในทิศเหนือ แสดงในสัญลกัษณ์ “vx” 

ความเร็วในทิศตะวนัออก แสดงในสัญลกัษณ์ “vy”  และ

ความเร็วในแนวด่ิง แสดงในสัญลกัษณ์ “vz” ดงัแสดงใน

รูปท่ี 23 

 

 

รูปท่ี 23 ความเร็วในการเคล่ือนท่ีของอากาศยาน 

ไร้คนขบั จากการบนัทึกของชุดควบคุมการบินอตัโนมติั 

 

จากการบินทดสอบอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ี

ใบพดัท่ีมุมการเคล่ือนท่ี 2 องศา พร้อมกบัใชแ้รงขบัเสริม 

25% สามารถนําแผนภาพความเร็วในทิศเหนือ และ

ความเร็วในทิศตะวนัออก (รูปท่ี 23) มาสร้างเป็นแผนภาพ
เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 

ไม่ว่ากรณีใดๆ ทั้งสิ้น อีกทั้งห้ามมิให้ดัดแปลงเนื้อหา และต้องอ้างอิงถึงเจ้าของเอกสารทุกครั้งที่มีการนำไปใช้ 
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ความเร็วในแนวระดบั ดงัแสดงในช่ือ “Experiment” ในรูป

ท่ี 24 

เม่ือเปรียบเทียบกบัผลการจาํลองพบว่า ในแบบจาํลอง

อากาศยานไร้คนขับสามารถทําความเร็วสูงสุดท่ี 9.41 

เมตร/วินาที แสดงในช่ือ “Simulation_Ideal” ขณะท่ีในการ

บินทดสอบจริงอากาศยานไร้คนขบัสามารถทาํความเร็ว

สูงสุดไดเ้พียง 5.62 เมตร/วินาที มีความคลาดเคล่ือนจาก

แบบจาํลอง 3.79 เมตร/วินาที 

5.4 การปรับปรุงแบบจําลอง 

1) เพ่ิมผลกระทบจากลม ในขนาดและทิศทางตาม

สภาวะจริง โดยขณะทดสอบมีความเร็วลม 4 น็อต ทิศทาง 

28 องศาจากทิศเหนือ 

2) ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม มีการทาํงานใน

สภาวะแรงดนัไฟฟ้าท่ีลดลงตามการใชง้านของอากาศยาน

ไร้คนขบั จาก 25 โวลต์ เป็น 22.7 โวลต์ ส่งผลให้แรงขบั

เสริมลดลง จาก 2.10 นิวตนั เป็น 1.76 นิวตนั 

3) อตัราการเปล่ียนแปลงมุมการเคล่ือนท่ี(Pitch rate) 

มีการเพ่ิมข้ึนท่ีไม่คงท่ี 

จากการปรับปรุงแบบจาํลองให้สอดคลอ้งกบัสภาวะ

จริงพบว่า อากาศยานไร้คนขบัสามารถทาํความเร็วสูงสุดท่ี 

6.96 เ ม ต ร / วิ น า ที  แ ส ด ง ใ น ช่ื อ  “ Simulation_Actual” 

ในขณะท่ีผลการบินทดสอบจริงอากาศยานไร้คนขับ

สามารถทาํความเร็วได้สูงสุดท่ี 5.62 เมตร/วินาทีมีความ

คลาดเคล่ือนจากแบบจาํลอง 1.34 เมตร/วินาที ดงัแสดงใน

รูปท่ี 24 

 

 

รูปท่ี 24 แผนภาพเปรียบเทียบความเร็วแนวระดบัจาก

แบบจาํลองและการทดสอบอากาศยานไร้คนขบั 

6. วเิคราะห์ผลการวจัิย 

ในการจาํลองการเคล่ือนท่ีเพ่ือเปรียบเทียบความเร็วใน

แนวระดับและเวลาในการบินสูงสุดของอากาศยานไร้

คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั พบว่าเม่ือมีการเปล่ียนแปลง

มุมการเคล่ือนท่ี ความเร็วในแนวระดบัของอากาศยานไร้

คนขบัจะมีการเปล่ียนแปลงในลกัษณะท่ีสอดคลอ้งกนัแต่มี

ผลเพียงเลก็นอ้ยต่อเวลาในการบินสูงสุด 

ท่ีมุมการเคล่ือนท่ี 2 องศา และการใชแ้รงขบัเสริม 25% 

ผลการจาํลองการเคล่ือนท่ีดว้ยเง่ือนไขความเร็วท่ีเท่ากนั 9.4 

เมตร/วินาที อากาศยานไร้คนขับแบบปีกหมุนส่ีใบพดัท่ี

ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม มีเวลาในการบิน

สูงสุด 12.06 นาที นอ้ยกว่าอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุน

ส่ีใบพดัท่ีไม่ติดตั้งระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ท่ีมีเวลา

ในการบินสูงสุด 17.28 นาที ในมุมการเคล่ือนท่ี 3.7 องศา 

ผลการจาํลองการเคล่ือนท่ีดว้ยเง่ือนไขมุมการเคล่ือนท่ี

เดียวกนั อากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดัท่ีติดตั้ง

ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริมมีความเร็วในแนวระดบั

เพ่ิมข้ึน 2.46 เมตร/วินาที หรือ 35.3 เปอร์เซ็นต ์และเม่ือทาํ

การบินทดสอบพบว่า ความเร็วในแนวระดบัมีแนวโนม้ไป

ใ น ทิ ศ ท า ง เ ดี ย ว กัน กับ ผ ล ก า ร จํา ล อ ง โ ด ย มี ค ว า ม

คลาดเคล่ือน 1.34 เมตร/วินาที 

อยา่งไรก็ตาม ในงานวิจยัน้ีมีการอา้งอิงตวัแปร แรงขบั

สถิตของมอเตอร์ไฟฟ้าท่ีใช้ในแบบจาํลอง ตามเอกสาร

ขอ้มูลการทดสอบจากผูผ้ลิต ซ่ึงอาจมีความแตกต่างของ

สภาพแวดลอ้มการทดสอบ ไดแ้ก่ อุณหภูมิ ความช้ืน และ

ความดันบรรยากาศ ดังนั้ นหากสามารถระบุค่าตัวแปร

ข้างต้นในเ ง่ือนไขท่ีใกล้เ คียงกับสภาพแวดล้อมการ

ทดสอบ อาจช่วยลดความคลาดเคล่ือนระหว่างผลการ

จาํลองและผลการบินทดสอบจริงได ้

 

7. สรุป 

งานวิจัยน้ีเป็นการนําเสนอวิธีการเพ่ิมความเร็วแนว

ระดบัในอากาศยานไร้คนขบัแบบปีกหมุนส่ีใบพดั โดยใช้

ระบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม ผลการเปรียบเทียบการ

กาํหนดอตัราขยาย PID พบว่า การกาํหนดอตัราขยายวิธี 

เอกสารนี้เป็นเอกสารที่สงวนไว้สำหรับการใช้งานเพื่อการศึกษาเท่านั้น ไม่อนุญาตให้นำไปใช้ประโยชน์ด้านการค้า 
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Trial and Error Method เป็นวิธีท่ีระบบใชเ้วลาในการเขา้สู่

ค่าท่ีตอ้งการนอ้ยท่ีสุดท่ี 0.563 วินาที 

การใชร้ะบบควบคุมทิศทางแรงขบัเสริม สามารถเพิ่ม

ความเร็วในแนวระดบัสูงสุดให้อากาศยานไร้คนขบัแบบ

ปีกหมุนส่ีใบพัดได้ ทั้ งน้ีการใช้ปริมาณแรงขับเสริมท่ี

เหมาะสมจะช่วยเพ่ิมสมรรถนะในการบินให้ดี ข้ึนใน

ขณะเดียวกนัการใชแ้รงขบัเสริมในปริมาณท่ีมากข้ึนเป็น

การเพ่ิมความเร็วสูงสุดให้กบัอากาศยานไร้คนขบัแบบปีก

หมุนส่ีใบพดัในกรณีท่ีมุมการเคล่ือนท่ีถูกจาํกดั 
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