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บทคัดยอ 

 บทความนี้นําเสนอระบบควบคุมเฮลิคอปเตอรแบบผสมเพื่อ
รักษาเสถียรภาพจากแบบจําลองทางคณิตศาสตรที่ไดจากการหา 
พลานตจากการทดลองของ M. V. Nieuwstadt, R .M. Murray[3]  
มาออกแบบระบบควบคุมแบบผสมโดยใชระบบปอนกลับสเตตในการ
รักษาเสถียรภาพในสภาวะปกติหากมีลมพัดเขามาจนสูญเสียเสถียร
ภาพใหเปลี่ยนมาใชการควบคุมดวยระบบโครงขายประสาท โดยระบบ
การควบคุมทั้ง 2 แบบตองถูกตองตามเงื่อนไขของเลียพูนอฟ จํากัดวง
ในการออกแบบควบคุมไวเพียงการบินลอยตัวน่ิง  
Abstract 
        This paper presents the design and analysis of the hybrid 
control system for helicopter stabilization. The plant used through 
out the paper follows the result given by M. V. Nieuwstadt and R. 
M. Murray [3]. The helicopter uses a state feedback control 
system during the normal and disturbance-free flight. The neural 
network control system takes over whenever there are 
disturbances from turbulence. Both control systems are designed 
under the Lyapunov criteria. We limit the scope of our control 
design and analysis to the hovering case only.   
 
  
         
1. บทนํา  
     การเคลื่อนที่ของเฮลิคอปเตอรมี 6 ข้ันอิสระ(degree of freedom) 
คือการเคลื่อนที่เชิงเสนในแนว ข้ึน/ลง ซาย/ขวา  หนา/หลัง รอบแกน x  
รอบแกน y รอบแกน z  หากแบงแยกตามรูปแบบของการบินจะแบง

ออกไดเปนการบินไปขางหนา บินไปดานขาง บินลอยตัวน่ิง บินเปลี่ยน
ทิศทางโดยการหมุนรอบตัว   การควบคุมเฮลิคอปเตอรมี 3 ตัวควบคุม
ปอนเขาคือ elevator(δe) aileron(δa)  rudder  (δr)ตําแหนงของตัว
ควบคุมปอนเขาจะทําใหรูปแบบการบินเปลี่ยนไป 
     ปญ ห าท างพ ลศาสต รท างการบิ น ของ เฮลิ ค อป เตอ ร  คื อ
เฮลิคอปเตอรจะไรเสถียรภาพโดยธรรมชาติ หรือ มีความหนวงต่ํามาก  
 ไดรับผลกระทบจากลมในสภาพแวดลอมงายมาก อีกทั้งมีความเกี่ยว
พันระหวางสเตต ไมสามารถแยกรูปแบบในการเคลื่อนที่ไดอยางเด็ด
ขาดจึง  ทําใหควบคุมไดยากมาก บทความนี้จึงไดนําเสนอระบบควบ
คุมเฮลิคอปเตอรแบบผสมระหวาง ระบบปอนกลับสเตต กับ  
ระบบโครงขายประสาท โดยมีเงื่อนในการเปลี่ยนแบบระบบควบคุมจาก
การวิเคราะหเสถียรภาพของเลียพูนอฟ(lyapunov)คือเม่ือมีลมพัดเขา
หาเฮลิคอปเตอร หากเฮลิคอปเตอรยังมีเสถียรภาพอยูใหใชการควบคุม
แบบปอนกลับสเตต แตเม่ือสูญเสียเสถียรภาพใหเปลี่ยนมาใชการควบ
คุมดวยระบบโครงขายประสาทที่มีการจํากัดคาความถวง 
     โดยในบทความนี้เปนการศึกษาเฉพาะรูปแบบการบินลอยตัวน่ิง
ของเฮลิคอปเตอรขนาดเล็กที่มีเซนเซอรที่สามารถวัดปริมาณสเตตได
ทั้งหมด มีเซนเซอรวัดความเร็วลมและทิศทางไดครบทุกแกน 
 2. แบบจําลองของเฮลิคอปเตอร 
                เฮลิคอปเตอรที่ใชในการศึกษา เปนเฮลิคอปเตอรบังคับดวย
วิทยุรุน Kyosho EP ขับเคลื่อนดวยมอเตอรไฟฟา มีเสนผานศูนยกลาง
ใบพัด  30 น้ิ ว  ดั ง รูปที่  1 มี  4 ตัวควบคุมไดแก  ตัวควบคุมซ าย /
ขวา(aileron) ตัวควบคุมหนา/หลัง(elevator)  ทิศทาง(rudder) และ ตัว
ควบคุมความเร็วรอบของใบพัด(rotor revolution) แตในการศึกษา
กําหนดใหความเร็วรอบของใบพัดคงที่ 



           รูปที่ 1 เฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุที่ใชในการศึกษา 
    

      จากการทดลองของห าแบบจํ าลองของระบบ  M. V. 
Nieuwstadt, R .M. Murray[1] นํ ามาพิ จารณ าสมการผลต างสื บ
เน่ือง(difference equation ) ของระบบอันดับที่ n สามารถเขียนไดเปน 
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เม่ือ , ,A B C  เปนเมทริกซอธิบายถึงพลวัตของเฮลิคอปเตอร  
k แทนเวลาที่t kT=  เม่ือ T คือเวลาในการชักสัญญาณk ตัว
อยาง 
k , ( )( ),x k y k เปนเวคเตอรของสเตต และเอาตพุตตามลําดับ  
( )u k   คําสั่งที่ใหกับระบบ  

เวคเตอรของสเตตและอินพุตเปนดังสมการที่ (2) 
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    จากคํานิยามของเสถียรภาพของเลียพูนอฟ ในระบบเวลาไมตอ
เน่ือง[2] พิจารณาระบบอิสระ(unforced system) จะไดเปนสมการที่(3) 
 
                   ( ) ( )1k Axx k+ =                                (3)  
                                           
       เม่ือ ( )(6 1)kx Χ  และ ( )6 6sA Χ  มีจุดสมดุลของstate ที่ 

0eX = เปน asymptotically stable   
Q  เปนเมตริกซ  positive-definite เมตริกซ  
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         ในสมการที่(4) ระบบจะมีเสถียรภาพเม่ือ V∆ เปน negative 
definite 
เม่ือนํา , ,A B C มาทดสอบโดยกําหนดใหQ เปนเมตริกทเอก
ลักษณ พบวาเฮลิคอปเตอรไมมีเสถียรภาพในแบบของเลียพูนอฟตาม
สมการที่(4)  
 
3. การวิเคราะหเสถียรภาพแบบเลียพูนอฟและ เงื่อนไขในการ

เปลี่ยนแบบในการควบคุม 
          ดังรูปที่ 2 การออกแบบระบบควบคุมเพื่อรักษาเสถียรภาพในรูป
แบบของเลียพูนอฟ ไดใชระบบปอนกลับสเตต และระบบโครงขาย
ประสาท สลับกันตามเงื่อนไนที่กําหนดไว   
 

                  รูปที่2 โครงสรางของระบบควบคุม 
 
        ขณะที่เฮลิคอปเตอรอยูในสภาวะที่มีเสถียรภาพจะใชระบบควบ
คุมแบบระบบปอนกลับสเตตแตหากมีลมพัดเขามาจนเฮลิคอปเตอรสูญ
เสียเสถียรภาพจะเปลี่ยนมาใชการควบคุมดวยระบบโครงขายประสาท  
ในหัวขอน้ีแบงเน้ือหาเปน 3 สวนคือ (1) สวนระบบควบคุมแบบระบบ
ปอนกลับสเตต  (2)สวนระบบควบคุมแบบโครงขายประสาท (3)เงื่อน
ไขในการเปลี่ยนแบบในการควบคุม 

    จากรูปที่ 2 กําหนดเงื่อนไขในการเปลี่ยนแบบสรุปดังตารางที่1 
 
                  ตารางที่ 1   แสดงตรรกะในเลือกระบบควบคุม 
 ระบบปอนกลับสเตต   โครงขายประสาท 
 มีเสถียรภาพ              1              0 
สูญเสียเสถียรภาพ              0              1 
                
         จากตารางที่ 1 แสดงตรรกะในการเลือกระบบควบคุมโดยใช
สัญลักษณ ( ) ( ). , .ss nnsig sig แสดงคาของตรรกะของระบบควบ
คุมแบบระบบปอนกลับสเตต  และระบบควบคุมแบบโครงขายประสาท
ตามลําดับจากสมการที่(1) จะเขียนเปนดังสมการที่ (5) 
 
( ) ( ) ( ) ( )[ ] ( ) ( )[ ]{ }1 . .s s ss ss nnx k A x k B sig u k sig u k= + ++  

                                                                                   (5)                       
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 3.1 การออกแบบระบบควบคุมเพื่อรักษาเสถียรภาพดวยระบบ
ปอนกลับสเตต  
      หากเฮลิคอปเตอรมีเสถียรภาพในการบิน จะใชระบบควบคุมแบบ
ปอนกลับสเตต  เม่ือพิจารณาระบบอิสระ(unforced system) จะ
สามารถเขียนรูปที่ 2 ใหมได ดังรูปที่ 3    
                                         

        รูปที่3  โครงสรางของระบบควบคุมปอนกลับสเตต 
 
      ตัวควบคุมปอนเขาจะเขียนไดเปน ( ) ( )k Kxu k= - เม่ือK
เปนเมทริกซอธิบายคาอัตราขยาย(gain) เม่ือแทนลงในสมการที่(1)จะ
ไดเปนสมการที่  (6) 
            ( ) ( ) ( )1x k A BK x k+ −=                     (6)  
         
จากสมการที่(6) ให ( )A BKΛ −=  เม่ือนําแทนในสมการที่ (4) 
จะไดดังสมการที่(7) หรือ (8) 
 
                      TP P QΛ − = −Λ                               (7) 
 
     ( ) ( )T

P P QA BK A BK − = −− −             (8) 
 จากขอกําหนดของเลียพูนอฟ  ให Q  เปน positive-definite 
เมตริกซ  ดังนั้นให Q เปนเมตริกทเอกลักษณ หาคาK ที่ทําใหP
เปนไปตามเงื่อนไขของการมีเสถียรภาพของเลียพูนอฟ จากสมการที่ 
(4) จะไดวา 

     

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) 0TTV k x k A BK P A BK P x k ∆ − − −  = <   (9) 

 
ซ่ึงหากคา V∆ มีคานอยกวาศูนยถือวามีเสถียรภาพในรูปแบบของ
เลียพูนอฟ 
  3.2 เงื่อนไขในการเปลี่ยนแบบการควบคุม 
   ในการออกแบบระบบควบคุมทั้งแบบปอนกลับสเตตเปนการออก
แบบที่สภาวะอากาศนิ่ง หากในสภาวะที่มีลมพัดเขามาหา
เฮลิคอปเตอรดังรูปที่ 4 ซ่ึงเปนสาเหตุที่ทําเกิดการสูญเสียเสถียรภาพ 
จะสามารถเขียนแผนผังระบบควบคุมใหมไดดังรูปที่ 4 
 

    รูปที่4 โครงสรางของระบบควบคุมเมื่อมีลมพัดเขาหา     
เฮลิคอปเตอร 
         เวคเตอรของสเตตเมื่อมีลมพัดเขาหาเฮลิคอปเตอร สามารถเขียน
ไดใหมเปน ( ) ( ) ( )x k x k x k∧

∆= +   โดยx∧ และเ x∆ ปน
เวคเตอรคาที่เกิดตามพลวัตของเฮลิคอปเตอรและคาที่เกิดจาก
ความเร็วลมตามลําดับ เม่ือนําคาที่เกิดจากความเร็วลมมาเขียนเปน
เวคเตอรของสเตตจะไดเปน ( ) [0 0 0 ]w w wx k p q r∆ =   โดย

กําหนดทิศทางลมใหเขามาที่จุดรวมแรงดัน(center of pressure) ซ่ึงมี
ระยะหางจากจุดศูนยถวง(center of gravity)เปนระยะ

_
r ดังน้ันเม่ือคิด

เปนความเร็วเชิงมุมของลมที่ทํารอบจุดศูนยถวงก็จะไดดังเวคเตอร
ของสเตต x∆  
นํา ( ) ( ) ( )x k x k x k∧

∆= + แทนลงในสมการ (1) จะไดเปน 
สมการที่ (10) 

   
( ) ( ) ( ) ( ) ( )1x k A BK x k A BK x kΛ

∆= - + -+        (10)                      
       
      โดยพิจารณาเปนระบบอิสระ(unforced system) จากคํานิยาม
ของเสถียรภาพของเลียพูนอฟ ในระบบเวลาไมตอเน่ือง  แลวใชคาP
และK จากระบบควบคุมแบบปอนกลับสเตต  จะไดสมการที่(11)  
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เม่ือทดลองเพิ่มคา x∆  แลวหาคาจากสมการที่ (11) จะไดเปน
ความเร็วลมที่ยังมีเสถียรภาพอยูแสดงเปนรูปหลายเหลี่ยม ดังรูปที่ 5 



 
    รูปที่5 การเลือกแบบการควบคุมสัมพันธกับความเร็วลม 

  
    โดยถาความเร็วลมที่พัดเขามาอยูในรูปหลายเหลี่ยมน้ีหมายถึงมี
เสถียรภาพในแบบของเลียพูนอฟใหใชการควบคุมแบบแบบปอนกลับ 
สเตต  หากความเร็วลมอยูนอกรูปหลายเหลี่ยมน้ีหมายถึงไมมีสถียร
ภาพใหเปลี่ยนมาใชการควบคุมแบบระบบโครงขายประสาท 
   
     3.3 การออกแบบระบบควบคุมโดยระบบโครงขายประสาท
แบบรับประกันชวง weight ท่ีมีเสถียรภาพ [1] 
         หากเฮลิคอปเตอรมีการสูญเสียเสถียรภาพในการบิน จะใชระบบ
ควบคุมแบบระบบโครงขายประสาทโดยสามารถเขียนรูปที่2 ใหมไดดัง
รูปที่6 ซึ่งเมื่อพิจารณาระบบอิสระ(unforced system) ตัวควบคุมปอน
เขาจะเขียนไดเปน ( ) ( )( )ku NN x k= -   เม่ือ ( )NN  
แสดงระบบโครงขายประสาท 
จากเอกสารอางอิง[5] เม่ือพิจารณาโครงสรางจะแสดงดังสมการที่ (12)  

                    ( )
1

p

ki ij kj o
j

y w k u w
=

 =Γ    ∑ +                      (12)   

 

 
       รูปที่6 แผนภาพระบบควบคุมดวยระบบโครงขายประสาท 
 
           เม่ือ 1 2, ,...

T
nU u u u 

  =  คือเวคเตอรของตัวควบ

คุมปอนเขา   
ijw คือสวนยอยของเมทริกซคาความถวง(weight)  
( )Wk คือเมทริกซคาความถวง ซ่ึงแสดงคาความสัมพันธระหวางขอมูล

เขากับขอมูลออก  
ow คือคาบวกเพิ่มของเมทริกซคาความถวงมีคานอยมากใกลเคียง 0 
Γคือฟงชั่นตอเน่ือง  

ดังน้ันเม่ือพิจารณา วาตัวควบคุมปอนเขาของระบบโครงขายประสาท
คือเวคเตอรของสเตต ขอมูลออกของระบบโครงขายประสาทคือเวค
เตอรของอินพุต และ กําหนดให Γ เปนฟงชั่นเชิงเสน  นําไปแทนใน
สมการที่ (1) จะได 
 

               
( ) ( ) ( )[ ]
( ) ( ) ( )

1

1

x k Ax k B Wx k

x k A B W x k

Γ

+ = − Γ

= ++  
            (13)   

       
   จากสมการที่ (13) จะเห็นวาผลคูณB WΓ  ตองมีขนาดเทากับ A 
ดังน้ันสามารถออกแบบโครงสรางระบบโครงขายประสาทโดยกําหนดให 
Γ เปนสมการเชิงเสนมีคาความชันเทากับ 1 จะไดโครงสรางดังรูปที่ 7 
 

 
                        รูปที่7  ระบบโครงขายประสาทที่ออกแบบ 
 
         จากรูปที่ 7  ระบบโครงขายประสาทมี 6 ขอมูลเขา 3 ขอมูลออก   
เมทริกซคาความถวง จะมีขนาดเทากับ 3 แถว 6 หลัก หากนําสมการที่ 
(13)  มาคิดโดยใชวิธีการเดียวกบัการพิจารณาเงื่อนไขในการเปลี่ยน
แบบการควบคุมในหัวขอ 3.2 จะไดเปนสมการที่(14) 
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           (14) 

       โดย A B W∆ Γ= -  มีเงื่อนไขของเสถียรภาพเหมือนสม
การที่ (11)  ซ่ึงจะเปนเงื่อนไขในการคัดเลือกคาความถวง โดยมีวิธีการ
ในการเรียนรูดังน้ี 
 
       ขั้นตอนการคํานวณ 

(1)    คํานวณคาตามสมการที่(14) หาจุดเกิดการสูญเสียเสถียรภาพ 
(2) กําหนดคาคงที่ในการเรียนรู( )α , คาเมทริกซคาความถวงเร่ิม

ตนใหเทากับคาอัตราขยายที่จากระบบควบคุมแบบสเตตปอน
กลับ 

(3) เน่ืองจากคาอัตราการขยายแตละตัวมีผลตอเสถียรภาพไมเทา
กัน ดังน้ันอัตราการเรียนรูของแตละตัวยอมไมเทากัน โดยแต
ละตัวจะมีอัตราการเรียนรูอิสระ ijη  สามารถหาไดจากสมการ
ที่ (15) 
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=                             (15) 

 
(4) กําหนดคาเมทริกซปรับคาความถวง( )W∆  เพื่อใชในการ

เรียนรูโดย ij ij ijw wη∆ = โดย ijw∆ เปนสวนยอยของ
( )W∆  

    (5)   บันทึกคาเวคเตอร สเตตแยกเปน ( ) ( ) ( )x k x k x k∧
∆= +    

    (6)   หาคาความผิดพลาด  ( ) argt ete k V V∆ −∆= โดย    
           คา argt etV∆ ตองมีคานอยกวา 0 

(7) ทําการปรับคาเมทริกซคาความถวง ตามสมการที่ (16) 
 
     ( ) ( ) ( )[ ] ( )1W k W k W k e kα+ = − ∆       (16) 
 
(8) ทําการแทนคาใน TP P Q∆ − = −∆ หาคา P และทํา

การตรวจสอบ หากคาP ไมเปน positive-definite เมตริกซ 
ใหกลับไปปรับคาเมทริกซคาความถวง จนกวาจะไดP เปน 
positive-definite เมตริกซ 

(9) นําคา ∆ และ P ที่ไดไปแทนในสมการ (14) หากไดคา 
V∆ มีคาเปนลบใหจบข้ันตอนการเรียนรู หากมีคาเปนบวก

ใหยอนกลับไปทําใหมตั้งแตข้ันตอนที่ (5) ลงมา 
(10)  นําคา W ที่ไดไปใชแทนคาอัตราขยายใชในการควบคุม 

 
 
4.ผลการจําลองทางคณิตศาสตร 

               จากการทดลองของ M. V. Nieuwstadt, R .M. Murray[1]   
แบบจําลองทาคณิตศาสตรของเฮลิคอปเตอรที่ใชศึกษาอยูในรูปเมท
ริกซอธิบายถึงพลวัตของเฮลิคอปเตอรในระบบเวลาตอเน่ือง ในรูป 
, , ,A B C D   เม่ือทําการแปลงใหอยูในระบบเวลาไมตอเน่ือง  

และคาโพลของเฮลิคอปเตอรแลวพล็อตโพลลงในวงกลมหนึ่งหนวยได
ดังรูปที่ 8 พบวาระบบวงเปดของเฮลิคอปเตอรไมมีเสถียรภาพในระบบ
วงเปด  
 

                
รูปที่ 6  รูปแสดงโพลของเฮลิคอปเตอรในระบบวงเปด 

 
  แตระบบเปนระบบของเฮลิคอปเตอรที่มี ความสามารถในการควบคุม
อยางสมบูรณ( compleate controllability) จากนั้นทําการออกแบบ
ตามหัวขอ 3.4 จะไดคาอัตราขยาย เม่ือนําคา   K ทําการควบคุมใน
ระบบวงปดแลวจําลองการทํางานทางคณิตศาสตร หาคาโพลของระบบ
วงปดพบวาคาโพลทั้งหมดยายมาอยูในวงกลมหนึ่งหนวย ดังรูปที่ 7 
และเม่ือปอนฟงชั่นข้ัน 1 หนวยเขาสูระบบผลตอบสนองจะไดผลตาม
รูปที่ 8 พบวาระบบมีเสถียรภาพในระบบวงปด 
 

       รูปที่ 7  รูปแสดงโพลของเฮลิคอปเตอรในระบบวงปด 
 
      และเม่ือปอนฟงชั่นข้ัน 1 หนวยผลตอบสนองจะไดผลตามรูปที่ 8 
พบวาระบบมีเสถียรภาพในระบบวงปด 
 



 
                  รูปที่ 8  การตอบสนองเมื่อปอนฟงชั่นข้ันบันได 1 หนวย 
         
จากหัวขอ 3.3 ทดสอบจําลองสภาวะที่มีลมพัดเขาหาเฮลิคอปเตอรจน
สูญเสียเสถียรภาพ ตามสมการที่(11) โดยลมที่ จําลองมีคาคงที่ไม
เปลียนแปลงตามเวลา และมีลมในทิศทางเดียวเทานั้น 

 ( )deg/wp s  ( )deg/wq s  ( )deg/wr s  

positive  109.4  109  240  

negative  273.5  200  910  

 ตารางที่ 3 ความเร็วเชิงมุมที่ลมที่พัดเขาหาทั้งแนวตามและสวนการ
เคลื่อนที่ 
        จากการหาเสถียรภาพตามสมการของเลียพูนอฟ ในสมการที่ 
(14) แลวทําการพล็อต จะไดเปนรูปที่ 9 พบวาที่คา V∆ ที่ข้ันเวลาที่ 
49 มีคามากกวาศูนยหมายถึงเฮลิคอปเตอรสูญเสียเสถียรภาพในการ
บิน จึงเปลี่ยนมาใชระบบโครงขายประสาทแทนระบบปอนกลับสเตต 
ทําการจําลองทางคณิตศาสตร ตามหัวขอ 3.3 จะได พล็อตของ
V∆ .ดังรูปที่ 10               พบวาที่คา V∆ มีคานอยกวาศูนย

หมายถึงเฮลิคอปเตอรเสถียรภาพในการบิน  
 
 
 

 
         รูปที่ 9 การเปลี่ยนแปลงของฟงชั่นของเลียพูนอฟเม่ือมีลมพัด
เขามา ขณะใชระบบการควบคุมแบบปอนกลับสเตต 

 

 
         รูปที่ 10 ฟงชั่นของเลียพูนอฟเม่ือมีลมพัดเขามา ขณะใชระบบ
โครงขายประสาท 
 

 
 รูปที่ 11  การตอบสนองตอฟงชั่นข้ัน 1 หนวยเม่ือใชระบบโครงขาย
ประสาท 
 
      และเม่ือทําการปอนฟงชั่นข้ัน หนวยเขาสูระบบจะไดผลตอบสนอง
จะไดผลตามรูปที่ 11 

6. สรุป 
    จากการวิเคราะหและผลการจําลองทางคณิตศาสตรแสดงใหเห็นวา
ระบบควบคุมแบบผสมสําหรับการรักษาเสถียรภาพของเฮลิคอปเตอร
เปนแนวคิดที่สามารถนํามาใชควบคุมเฮลิคอปเตอรแตตองเพิ่มความ
สามารถให ระบบควบคุม  โดยเริ่มจากการหาแบบจําลองทาง
คณิตศาสตรที่ไมเปนเชิงเสน และออกแบบระบบควบคุมแบบไมเปนเชิง
เสน ควรเพิ่มความสามารถในการเรียนรูใหรวดเร็วข้ึนและไมจําเปนตอง
เปนเชิงเสน สวนการเปลี่ยนแบบการควบคุม จําเปนจะตองแบงเปน
ระดับและทําการเปลี่ยนแบบการควบคุมกอนที่จะเกิดการสูญเสียเสถียร
ภาพในการบิน และ เพิ่มคุณสมบัติในการติดตามสเตต(observability
)ใหระบบ 
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