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บทคัดยอ 
 บทความนี้เสนอการออกแบบระบบควบคุมอัตโนมัติสําหรับรักษา
เสถียรภาพการบินของเครื่องบินโดยพิจารณาหลักการทางกลศาสตร
เกี่ยวกับการคายพลังงานและกําลังของระบบ โดยมีวัตถุประสงคของระบบ
ควบคุมคือเพื่อรักษาเครื่องบินใหมีเสถียรภาพตามนิยามของเลียพูนอฟ 
เน้ือหาของบทความจะอธิบายถึงการออกแบบระบบควบคุมรักษา
เสถียรภาพโดยใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน ทายสุดไดแสดงผลการ
ทดสอบระบบควบคุมดวยการจําลองทางคณิตศาสตร ผลการทดสอบแสดง
ใหเห็นถึงความสามารถในการรักษาเสถียรภาพการบินของเคร่ืองบินดวย
วิธีน้ีแมวาระบบจะมีความไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพันกันของตัวแปร 
 
Abstract 
This paper proposes the design of automatic control for stabilizing 
aircraft by considering the dynamics of the system, i.e. the energy 
dissipation and the power of the system. The purpose of the 
controller is to stabilize the aircraft in the meaning of Lyapunov 
stability.  The contents of this paper explain and the design of the 
stability augmented controller by using  virtual power . Finally, the 
verification results from numerical simulation is shown. The results 
represent the capacity of the controller for stabilizing the aircraft 
even though the system is nonlinear and coupled 
 
1. บทนํา  
       อากาศยานไรนักบินหรือที่มักจะรูจักกันในชื่อตามอักษรยอ UAV 
(Unmanned Aerial Vehicle) เปนอากาศยานขนาดเล็กที่ใชบินปฏิบัติ
ภารกิจการบิน (mission) รูปแบบของอากาศยานที่นิยมใชในการสราง 
UAVมักเปนเคร่ืองบิน Fixed Wing  โดยสวนแรกสุดในการทําการควบคุม 

UAV ใหสามารถปฏิบัติภารกิจการบินคือการรักษาเสถียรภาพของอากาศ
ยานในการปฏิบัติการ ในบทความนี้จะแสดงถึงการออกแบบระบบควบคุม
เพื่อการรักษาเสถียรภาพของอากาศยานโดยใชหลักการทางกลศาสตรมา
ใชในการออกแบบระบบควบคุมในการรักษาเสถียรภาพ  โดยระบบควบคุม
ที่ไดจะออกมาอยูในรูปของฟงชั่นการคายพลังงานของ Rayleigh ที่ทําการ
ปรับคาตามสถานะของระบบ ในเอกสารฉบับน้ีฟงชั่นของกําลังเสมือนของ
ระบบที่ทําการควบคุมจะแยกออกเปน 2 พจนคือ  (1) กําลังภายใน คือ
กําลังที่เกิดจากแรงภายใน  (2)กําลังภายนอก คือกําลังที่เกิดจากแรง 
ภายนอก โดยพจนแรกน้ีจะเกิดจากกําลังของระบบ สวนพจนที่ 2 เปนพจน
เปนกําลังที่เกิดจากคําส่ังในการควบคุมเรียกวากําลังเสมือนโดยกําลัง
เสมือน น้ีตองไมทําใหเคร่ืองบินเกิดการ stall   ในเอกสารนี้จะใชวิธีในการ
ออกแบบระบบควบคุมเพื่อการรักษาเสถียรภาพตามเอกสารอางอิง [2] 
โดยนํามาประยุกตใชในอากาศยานแบบ fixed wing 
 
2   แรงอนุรักษ พลังงาน การคายพลังงาน ระบบอนุรักษพลังงาน  
          ในหัวขอน้ีจะกลาวถึงพลศาสตรในสวนที่เกี่ยวของกับงานและ
พลังงานเปนหลักเพื่อที่จะใชเปนหลักในการวิเคราะหระบบและหาทางทํา
การควบคุมระบบโดยใชคุณสมบัติตางในเชิงกลศาสตรโดยในหัวขอน้ีจะ
กลาวถึงตั้งแตสาเหตุและชนิดของแรงอันจะทําใหเปนสาเหตุของการ
เคลื่อนที่  พลังงานและการคายพลังงานออกจากระบบโดยสังเขป   เพื่อนํา
ความรูไปใชในการคายพลังงานจลนจนเปนศูนยอันเปนนิยามของการมี
เสถียรภาพของอากาศยาน   
  
2.1 แรงอนุรักษและไมอนุรักษ  

        สนามแรงโดยทั่วไปแบงออกเปน 2 แบบดวยกันคือสนามแรง
อนุรักษ(Conservative force field ) และ สนามแรงไมอนุรักษ (Non-
Conservative force field )  

mailto:joe@fibo.kmutt.ac.th


  

1

2

A

B

 
 
         รูปที่ 1 รูปแสดงเสนทางการเคลื่อนที่จากจุด A ไปยังจุด B 
 
   จากรูปที่ 1 เม่ือทําการเคลื่อนวัตถุจากจุด A ไปยังจุด B ดวยแรง f  
ทําการอินทิเกรตตามเสนทาง 1 จะได 
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 1A B Path

W =

→

⋅∫ f dr                                (1) 

 
  และเม่ือทําการเคลื่อนวัตถุจากจุด A ไปยังจุด B ดวยแรง f ทําการ 
อินทิเกรตตามเสนทาง 2 จะได 
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 2A B Path

W =

→

⋅∫ f dr                                    (2) 

 
   หากแรงที่เกิดข้ึนเปนแรงอนุรักษจะไดวา 1 2W W=   แตหากเปนแรงที่ไม
อนุรักษจะไดเปนวา 1 2W W≠   
 
2.2 พลังงานศักย  
    พลังงานศักย( Potential energy ) โดยทั่วไปจะหมายถึงพลังงานที่เกิด
จากสนามแรงที่เปนแรงอนุรักษ (Conservative force field) เทาน้ัน 
ฟงกชันของพลังงานศักยสามารถเขียนไดเปน 
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 โดยข้ันตอนการเกิดแรงจะเกิดข้ึนเม่ือมีการยายตําแหนงของวัตถุตาม
เงื่อนไขของอนุพันธยอย 
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เม่ือ  คือเวคเตอรของตําแหนง และ  คือแรงอนุรักษ ในทํานอง
เดียวกันหากหาเกรเดียนของพลังงานศักยจะไดวา 
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เม่ือ kzjyix )/()/()/( ∂∂+∂∂+∂∂=∇  สมการที่ (5) แสดงใหเห็นวา
พลังงานศักยคือความสามารถเก็บพลังงานในรูปของแรงอนุรักษกับ
ตําแหนงของวัตถุ หากทําการหาอนพัุนธอันดับหน่ึงของพลังงานศักยเทยีบ
กับเวลาโดยใชกฎลูกโซจะไดวา 
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เม่ือ  คือเวคเตอรความเร็ว อนุพันธของพลังงานศักยเทียบกับเวลานี้คือ
กําลังหรืออัตราการคายพลังงานออกจากระบบและจะมีเคร่ืองหมายเปนลบ 
สวนอนุพันธยอยคือแรงที่เกิดข้ึนในรูปแบบของแรงอนุรักษ ซ่ึงตาม
หลักการของแรงอนุรักษในหัวขอที่ 2.1 แรงที่เกิดข้ึนในสวนน้ีจะไมสามารถ
ทําใหเกิดการสูญเสียได แตจากสมการที่ (6) แสดงใหเห็นวาการถายเท
พลังงานที่เกิดจากแรงอนุรักษน้ันตองทําใหเกิดความเรว็ข้ึน  
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2.3 พลังงานจลน  

พลังงานจลน (Kinetic energy) เปนพลังงานที่เกิดจากการเคลื่อนที่
ของวัตถุโดยไมจํากัดวาเกิดจากแรงชนิดใด เราสามารถคิดพลังงานจลนได
จากงานที่เกิดจากการเคลื่อนที่ดังน้ี 
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 ถาวัตถุที่พิจารณาเปนวัตถุแข็งเกร็ง (rigid body) จะสามารถเขียน
แสดงพลังงานจลนไดดังน้ี 
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สมการที่ (8) แสดงใหเห็นวาพลงังานจลนมี 2 สวน คือ สวนที่เกิดจาก
เวคเตอรความเร็วเชิงเสน },,{ wvuV ∈  และสวนที่เกิดจากเวคเตอร
ความเร็วเชิงมุม },,{ rqp∈ω  เม่ือหาเกรเดียนของพลังงานจลนจะได 
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เราสามารถหาอนุพันธของพลังงานจลนเทียบกับเวลาไดโดยใชกฎ

ลูกโซ  
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อนุพันธของพลังงานจลนเทียบกับเวลานี้สามารถเขียนในรูปของอัตราการ
เปลี่ยนแปลงพลงังานได 2 แบบ คือ (1) เขียนในรูปของโมเมนตัมและ
ความเรง และ (2) เขียนในรูปของแรงและความเร็ว ดังน้ี 
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เม่ือ    และ  คือความเรงเชิงเสนและเชิงมุมตามลําดับ 
สมการที่ (11) แสดงใหเห็นวาพลังงานจลนเปนพลังงานจากการเคลื่อนที่
ไมจําเปนวาจะตองอยูในสนามแรงอนุรักษ ดังน้ันระบบท่ีมีพลังงานจลนจะ
เปนระบบที่มีการอนุรักษพลังงานหรอืไมก็ได และถาหากตองการใหเกิด
การคายพลังงานออกจากระบบจําเปนตองทําใหเกิดพลงังานจลนข้ึน 
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2.4 ฟงชั่นการคายพลังงาน ( Rayleigh dissipation function) 
  ในการรักษาเสถียรภาพของระบบมีความจําเปนจะตองคายพลงังานออก
จากระบบ ในหัวขอน้ีจึงจะกลาวถึงฟงกชันที่ใชในการคายพลังงานของ 
Rayleigh โดยใช Lagrange’s Equations ในการอธิบาย เร่ิมจาก 
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เม่ือ  และ  คือแรงจากความเฉื่อยของระบบ ซ่ึงเราสามารถ
สรางแรงในทิศทางตรงกันขามไดดังน้ี 
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เม่ือ  คือคาความหนวงที่จะตองเปนจํานวนจริงบวกเทานั้น และเราจะ
สามารถลดพลังงานของระบบไดเม่ือแรงไมเทากับศูนย โดยเราจะสามารถ
เขียนฟงกชันการลดพลังงานในรูปของ  ไดดังน้ี 

jiC

),,( tssD &

 
jiji qqCtssD &&&

2
1),,( =        (14) 

 
นําสมการที่ (14) มาเขียนในรูปของ Lagrange’s Equations ไดเปน 
 

0=
∂
∂

+
∂
∂

−⎟⎟
⎠

⎞
⎜⎜
⎝

⎛
∂
∂

s
D

s
L

s
L

td
d

&&
       (15) 

อัตราการคายพลังงานออกมาในรูปของงานจะมีคาเทากับ 
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จากสมการที่ (16) จะเห็นวาอัตราการคายพลงังานมีคาเทากับสอง

เทาของอัตราการคายพลังงานที่คายได ณ เวลานั้นๆ และ  
จะตองเปน positive definite  

),,( tssD &

นอกจากนี้ การคายพลังงานแบบ Rayleigh ใชไดในการคายพลังงาน
จลนเทาน้ัน และแรงที่ใชในการคายพลังงานจะตองเปนแรงแบบไมอนุรักษ 
ดังน้ันสําหรับการสรางแรงที่ใชในการคายพลังงานจากระบบของอากาศ

ยานจะใชแรงจากใบพัดและแพนบังคับซ่ึงเปนแรงสัมผัสสามารถทําใหเกิด
การคายพลังงานจากระบบได 

 
3. พลศาสตรการบนิ 
  ในหัวขอนี้จะอธิบายถึงพลศาสตรของอากาศยานโดยแบงออกเปน 3 ชวง
คือ (1) อธิบายถึงการตั้งแกนและสัญลักษณที่ใชในอากาศยาน (2) การเกิด
แรงและแรงบดิ (3) อธิบายถึงการตั้งสมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานดวย
กฎของ Newton 
   3.1 ระบบแกนและสัญลักษณ 

  ในหัวขอนี้จะอธิบายถึงระบบแกนของเครื่องบิน   โดยในรูปที่ 2 ใชในการ
บอกระบุแกนและความเร็วเชิงเสนและเชิงมุมของเครื่องบิน แกนทีใชยึดกับ
พื้นดินใชระบบ NED (North-East-Down) คือแกน x ชี้ไปยังทิศเหนือ แกน y 
ชี้ไปยังทิศตะวันออก และแกน z ชี้ลงตามแรงโนมถวงโลก  ความเร็วเชิงเสน
ในแกน x ใชสัญลักษณ u  ความเร็วเชงิเสนในแกน y ใชสัญลักษณ v  และ 
ความเร็วเชิงเสนในแกน z ใชสัญลักษณ  w   สวนความเรว็เชิงมุมรอบแกนใช
สัญลักษณ p ,q, r ตามลําดับ     

 
                 รูปที่ 2 ระบบแกนและเวคเตอรความเร็วของอากาศยาน 
 
การตั้งแกนที่ลําตัวของอากาศยานใชตามกฎมือขวากําหนดใหแกน x ชี้ไป
สวนหนาของอากาศยาน แกน y ชี้ไปปกขวา และแกน z ชี้ลงตามแรงโนมถวง
โลก   ในขณะที่มุมของแกนลําตัว(body axis) กับแกนโลกใชมุมของ Euler 
ในการอธิบายใชสัญลักษณ  ψθφ ,, สําหรับมุมรอบแกน x-y-z ตามลําดับ 
 
 3.2  ข้ันตอนการสรางแรงและแรงบิด  
ข้ันตอนในการสรางแรงและแรงบิดน้ีสามารถอานโดยละเอียดใน เอกสาร-
อางอิง [1] สามารถสรุปโดยสังเขปดังน้ี 
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และคาสัมประสิทธในการเกิดแรงสามารถหาไดดังน้ี 
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α= = = = S คือพ้ืนที่ผิวของปก  

 DC สัมประสิทธิ์แรงเสียดทาน , สัมประสิทธิ์แรงยก , สัมประสิทธิ์
แรงขับ เม่ือคาสัมประสิทธิ์ไดจากการทดสอบ สวนแรงบิดจากอากาศพล –
ศาสตรสามารถหาไดดังน้ี 
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เม่ือ สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบแกน lC x ,  สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบ-
แกน 

mC
y  , สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบแกน nC z  สามารถคํานวณไดดังนี้ 
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เม่ือคาสัมประสิทธิ์ไดจากการทดสอบ 
 
3.3  สมการเคลื่อนท่ี 
สมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานทําโดยการตั้งแกนดังรูปที่ 2 แลวใช
สมการของ  Newton-Euler  สามารถเขียนไดในรูป   

         

  (21) 
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เม่ือ คือ inertia ของแกน i,   ijI j
 
4. การออกแบบระบบควบคุมโดยใชกําลังเสมือน 
ในหัวขอน้ีจะกลาวถึงการออกแบบระบบการรักษาเสถียรภาพโดยใชกําลัง
เสมือนโดยใชวิธีการออกแบบตามเอกสารอางอิงที่ [2] จะพบวาระบบจะมี
เสถียรภาพไดก็ตอเม่ืออัตราการเปลี่ยนแปลงของเลยีพูนอฟมีคาเปนลบ  
ดังน้ันแรงบิดที่สามารถควบคุมไดน้ันตองมีทิศทางตรงขามกับความเร็วจึงจะ
ทําใหระบบมีเสถียรภาพ  การหากําลังเสมือนสามารถหาตามขั้นตอนตอไป 

1. กําหนดเลียพูนอฟฟงชั่นตามลักษณะทางกายภาพ ในอากาศยาน
การรักษาเสถียรภาพทําโดยการทําใหความเรงเชิงมุมเปนศูนยทั้ง
สามแกน  

           2 21( ) ( )
2 xx yy zzV x I p I q I r= + + 2    (22) 

2.     หาอนุพันธอันดับหน่ึงของเลียพูนอฟฟงชั่น 
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 (23) 
สมการที่ (23) น้ีในทางกลศาสตรคือกําลัง สามารถเขียนแทน 
dV P
dt

τω= =  

     3.   ทําการหา variation ของอนุพันธเลียพูนอฟฟงชั่น 
 
                { }      , ,i i i i iP iδ δ δω τ τ ω= + ∈ X Y Z      (24) 
 

เมื่อ 3
i L M Nτ ⎡ ⎤= ∈ℜ⎢ ⎥⎣ ⎦ และ 3

i p q rω ⎡ ⎤
⎢ ⎥= ∈ℜ⎢ ⎥⎣ ⎦

  คือ 

อัตราการเปลี่ยนแปลงอนุพันธเลียพนูอฟฟงชั่นในขณะหน่ึงกําหนดใหมีคา
เทากับศูนย  หมายถึงแรงบิดที่มีคาคงที่ในเวลาสั้น หมายถึงแรงบิด 

iPδ

iτ iδτ



มีเปลี่ยนแปลง   หมายถึงความเร็วเชิงมุมที่มีคาคงที่ในเวลาสั้น 
หมายถึงที่มีความเร็วเชิงมุมที่มีเปลี่ยนแปลง   สมการที่ (24) ใชในการ
คํานวณแรงบิดที่ใชในการควบคุม 

iω iδω

 
4.ทําการกําหนดเสนทางการเคลื่อนที่ของความเร็วเชิงมุมที่ตองการกําหนดให
เปนการเคลื่อนที่แบบ exponential ไดดังสมการ (25) คํานวณ 
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โดยδωคือความเร็วที่ตองการใหเปลีย่นแลงในแตละข้ันเวลา 0Ω ความเร็ว 
ณ นั้น ดังน้ันความเร็วที่ตองการในแตละข้ันเวลาสามารถแสดงไดดัง 

0
te

∆
−ςω = ω−Ω ς δt     (26) 

 

ทําการคํานวณวนรอบทุกครั้ง จะไดเปนความเร็วเชิงมุมที่ตองการ(
∆

ω )ในแต
ละรอบการคํานวณ 
   5.นํา (25) ไปแทนในสมการที่ (24) เพื่อคํานวณหาแรงบิดที่ใชในการ
ควบคุมความเร็วเชิงมุมของอากาศยานใหเปนไปตามสมการที่ (27) โดยเม่ือ
แทนแลวแสดงไดเปน 
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   6. นําแรงบิดที่คํานวณไดแปลงเปนมุมของพื้นผิวควบคุมโดยอาศัยกฎ
ลูกโซ และสมการพลศาสตรของอากาศยานเอง 
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สุดทายสามารถเขียนในรูปตัวควบคุมไดเปน 
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6. ผลการจําลองทางคณิตศาสตร 
การทดสอบวิธีการควบคุมที่เสนอในบทความนี้ใชการจําลองทางคณิตศาสตร
ของเคร่ืองบินซ่ึงแสดงในรูปที่ 3 ของ Kyushu University ตามเอกสารอางอิง 
[3]  
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Specifications
  Wing Area 1.00 m2

  Gross Weight 10 kg
  Aspect Ratio 8.96
  Mean Aerodynamic Chord 0.34 m
  Wing Section (Wing) Eppler 201
  Wing Section (Horizontal Tail) NACA 0012
  Wing Section (Vertical Tail) NACA 0012

 
 
 

รูปที่ 3 อากาศยานที่นํามาศึกษา [3] 
 

วัตถุประสงคของการควบคุมคือรักษาเสถียรภาพการบินของเครื่องบิน 
ซ่ึงหมายถึงตองควบคุมใหโมเมนตลัพธหรือการเปลีย่นแปลงความเร็วเชิงมุม
รอบแกนทุกแกนเปนศูนย การทดสอบจะแบงเปน 2 กรณีที่มีสภาวะเริ่มตน
ตางกันคือ 
กรณีที่ 1 ที่สภาวะเริ่มตนเคร่ืองบินอยูในสภาวะสมดุล (trim condition) มุม 
Euler และความเร็วเชิงมุมรอบแกนทุกแกนเปนศูนย 
กรณีที่ 2 ที่สภาวะเริ่มตนกําหนดให =10 deg =-10 deg φ θ ψ =5 deg 
และ p =10 deg/s =-18 deg/s q r =0 deg/s 
    ผลการทดสอบการนําตัวควบคุมแบบกําลังเสมือนมาใชในการควบคุม
รักษาเสถียรภาพของเครื่องบินในกรณีที่ 1 ไดผลดังรูปที่ 5 แสดงใหเห็นวาตัว
ควบคุมที่ใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน สามารถรักษาเสถียรภาพการบินได
ทําใหความเร็วเชิงมุมเปนศูนย เม่ือเปรียบเทียบกับผลการควบคุมดวยตัว
ควบคุมแบบ PD โดยคาอัตราการขยายไดมาจากการลองผิดลองถูกแลวเลือก
คาที่ดีที่สุด ในรูปที่ 4 จะเห็นวาตัวควบคุมทั้งสองแบบใหผลตอบสนองที่มี 
rise time ใกลเคียงกัน แตตัวควบคุมที่ใช ตัวควบคุมแบบกําลังเสมือนจะไมมี 
overshoot 
 



 
       รูปที่ 4 ผลการทดสอบกรณีที่ 1 โดยใชตัวควบคุมแบบ PD 

 

 
              รูปที่ 5 ผลการทดสอบกรณีที่ 1 โดยใชตัวควบคุมแบบกําลัง
เสมือน 
 
    

 
        รูปที่ 6 ผลการทดสอบกรณีที่ 2 โดยใชตัวควบคุมแบบ PD 

 

 
   รูปที่ 7 ผลการทดสอบกรณีที่ 2 โดยใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน 

 
เม่ือทดสอบดวยสภาวะเริ่มตนที่มีการเกี่ยวพันกัน (couple) ดังกรณีที่ 2 ผล
การควบคุมดวยตัวควบคุมแบบ PD แสดงในรูปที่ 6 จะเห็นวามี settling time 
ที่นานมาก แตกตางจากผลตอบสนองที่ไดจากการควบคุมดวย ตัวควบคุม
แบบกําลังเสมือน ดังในรูปที่ 7 ซ่ึงเครื่องบินจะเขาสูสภาวะสมดุลไดเร็วกวา
มาก ทั้งน้ีเน่ืองจากวิธีการนี้ไดทําการ decouple ทางดานพลังงานแลว 
นอกจากนี้การที่มุมเอียงตัวไมเปนศูนยทําใหระบบของเคร่ืองบินมีความไม
เปนเชิงเสนเพิ่มข้ึน แตจากผลการทดสอบการควบคุมเสถียรภาพโดยใช ตัว
ควบคุมแบบกําลังเสมือน จะยังสามารถรักษาเสถียรภาพได แสดงใหเห็นวา
การรักษาเสถียรภาพวิธีน้ีเหมาะกับระบบที่ไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพัน
กันของตัวแปร 
7. สรุปและงานในอนาคต 
    บทความนี้ไดเสนอการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพของเครื่องบิน
โดยใชหลักการทางกลศาสตร นําควบคุมแบบกําลังเสมือน  มาพิจารณาใน
การวิเคราะหคา  ที่สามารถปรับไดตามสถานะของระบบ ซ่ึงการควบคุม
กําลังจะเทียบเทาไดกับการควบคุมอัตราการเปลี่ยนแปลงของเลยีพูนอฟ
ฟงกชันโดยตรง ผลการทดสอบแสดงถึงความสามารถในการรักษา
เสถียรภาพของเครื่องบินแมวาจะมีความไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพัน
กันของตัวแปร อยางไรก็ตามยังมีอีกหลายสวนที่ยังไมไดพิจารณา เชน ความ
เกี่ยวพันกันระหวางใบพัดกับลําตัว ขอบเขตการมีเสถียรภาพเมื่อเทียบกับ
ระบบควบคุมแบบอื่น ซ่ึงเหลาน้ียังเปนหัวขอที่จะตองพิจารณาตอไปใน
อนาคต 
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