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บทคัดยอ 
 บทความนี้เสนอการออกแบบระบบควบคุมอัตโนมัติสําหรับรักษา
เสถียรภาพการบินของเครื่องบินโดยพิจารณาหลักการทางกลศาสตร
เกี่ยวกับการคายพลังงานและกําลังของระบบ โดยมีวัตถุประสงคของระบบ
ควบคุมคือเพื่อรักษาเครื่องบินใหมีเสถียรภาพตามนิยามของเลียพูนอฟ 
เน้ือหาของบทความจะอธิบายถึงการออกแบบระบบควบคุมรักษา
เสถียรภาพโดยใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน ทายสุดไดแสดงผลการ
ทดสอบระบบควบคุมดวยการจําลองทางคณิตศาสตร ผลการทดสอบแสดง
ใหเห็นถึงความสามารถในการรักษาเสถียรภาพการบินของเคร่ืองบินดวย
วิธีน้ีแมวาระบบจะมีความไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพันกันของตัวแปร 
 
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  
       อากาศยานไรนักบินหรือที่มักจะรูจักกันในชื่อตามอักษรยอ UAV 
(Unmanned Aerial Vehicle) เปนอากาศยานขนาดเล็กที่ใชบินปฏิบัติ
ภารกิจการบิน (mission) รูปแบบของอากาศยานที่นิยมใชในการสราง 
UAVมักเปนเคร่ืองบิน Fixed Wing  โดยสวนแรกสุดในการทําการควบคุม 

UAV ใหสามารถปฏิบัติภารกิจการบินคือการรักษาเสถียรภาพของอากาศ
ยานในการปฏิบัติการ ในบทความนี้จะแสดงถึงการออกแบบระบบควบคุม
เพื่อการรักษาเสถียรภาพของอากาศยานโดยใชหลักการทางกลศาสตรมา
ใชในการออกแบบระบบควบคุมในการรักษาเสถียรภาพ  โดยระบบควบคุม
ที่ไดจะออกมาอยูในรูปของฟงชั่นการคายพลังงานของ Rayleigh ที่ทําการ
ปรับคาตามสถานะของระบบ ในเอกสารฉบับน้ีฟงชั่นของกําลังเสมือนของ
ระบบที่ทําการควบคุมจะแยกออกเปน 2 พจนคือ  (1) กําลังภายใน คือ
กําลังที่เกิดจากแรงภายใน  (2)กําลังภายนอก คือกําลังที่เกิดจากแรง 
ภายนอก โดยพจนแรกน้ีจะเกิดจากกําลังของระบบ สวนพจนที่ 2 เปนพจน
เปนกําลังที่เกิดจากคําส่ังในการควบคุมเรียกวากําลังเสมือนโดยกําลัง
เสมือน น้ีตองไมทําใหเคร่ืองบินเกิดการ stall   ในเอกสารนี้จะใชวิธีในการ
ออกแบบระบบควบคุมเพื่อการรักษาเสถียรภาพตามเอกสารอางอิง [2] 
โดยนํามาประยุกตใชในอากาศยานแบบ fixed wing 
 
2   แรงอนุรักษ พลังงาน การคายพลังงาน ระบบอนุรักษพลังงาน  
          ในหัวขอน้ีจะกลาวถึงพลศาสตรในสวนที่เกี่ยวของกับงานและ
พลังงานเปนหลักเพื่อที่จะใชเปนหลักในการวิเคราะหระบบและหาทางทํา
การควบคุมระบบโดยใชคุณสมบัติตางในเชิงกลศาสตรโดยในหัวขอน้ีจะ
กลาวถึงตั้งแตสาเหตุและชนิดของแรงอันจะทําใหเปนสาเหตุของการ
เคลื่อนที่  พลังงานและการคายพลังงานออกจากระบบโดยสังเขป   เพื่อนํา
ความรูไปใชในการคายพลังงานจลนจนเปนศูนยอันเปนนิยามของการมี
เสถียรภาพของอากาศยาน   
  
2.1 แรงอนุรักษและไมอนุรักษ  

        สนามแรงโดยทั่วไปแบงออกเปน 2 แบบดวยกันคือสนามแรง
อนุรักษ(Conservative force field ) และ สนามแรงไมอนุรักษ (Non-
Conservative force field )  
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         รูปที่ 1 รูปแสดงเสนทางการเคลื่อนที่จากจุด A ไปยังจุด B 
 
   จากรูปที่ 1 เม่ือทําการเคลื่อนวัตถุจากจุด A ไปยังจุด B ดวยแรง f  
ทําการอินทิเกรตตามเสนทาง 1 จะได 
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 1A B Path

W =

→

⋅∫ f dr                                (1) 

 
  และเม่ือทําการเคลื่อนวัตถุจากจุด A ไปยังจุด B ดวยแรง f ทําการ 
อินทิเกรตตามเสนทาง 2 จะได 
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 2A B Path

W =

→

⋅∫ f dr                                    (2) 

 
   หากแรงที่เกิดข้ึนเปนแรงอนุรักษจะไดวา 1 2W W=   แตหากเปนแรงที่ไม
อนุรักษจะไดเปนวา 1 2W W≠   
 
2.2 พลังงานศักย  
    พลังงานศักย( Potential energy ) โดยทั่วไปจะหมายถึงพลังงานที่เกิด
จากสนามแรงที่เปนแรงอนุรักษ (Conservative force field) เทาน้ัน 
ฟงกชันของพลังงานศักยสามารถเขียนไดเปน 
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 โดยข้ันตอนการเกิดแรงจะเกิดข้ึนเม่ือมีการยายตําแหนงของวัตถุตาม
เงื่อนไขของอนุพันธยอย 
 

is
UQ

∂
∂

−=*         (4) 

 
เม่ือ  คือเวคเตอรของตําแหนง และ  คือแรงอนุรักษ ในทํานอง
เดียวกันหากหาเกรเดียนของพลังงานศักยจะไดวา 
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เม่ือ kzjyix )/()/()/( ∂∂+∂∂+∂∂=∇  สมการที่ (5) แสดงใหเห็นวา
พลังงานศักยคือความสามารถเก็บพลังงานในรูปของแรงอนุรักษกับ
ตําแหนงของวัตถุ หากทําการหาอนพัุนธอันดับหน่ึงของพลังงานศักยเทยีบ
กับเวลาโดยใชกฎลูกโซจะไดวา 
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เม่ือ  คือเวคเตอรความเร็ว อนุพันธของพลังงานศักยเทียบกับเวลานี้คือ
กําลังหรืออัตราการคายพลังงานออกจากระบบและจะมีเคร่ืองหมายเปนลบ 
สวนอนุพันธยอยคือแรงที่เกิดข้ึนในรูปแบบของแรงอนุรักษ ซ่ึงตาม
หลักการของแรงอนุรักษในหัวขอที่ 2.1 แรงที่เกิดข้ึนในสวนน้ีจะไมสามารถ
ทําใหเกิดการสูญเสียได แตจากสมการที่ (6) แสดงใหเห็นวาการถายเท
พลังงานที่เกิดจากแรงอนุรักษน้ันตองทําใหเกิดความเรว็ข้ึน  
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2.3 พลังงานจลน  

พลังงานจลน (Kinetic energy) เปนพลังงานที่เกิดจากการเคลื่อนที่
ของวัตถุโดยไมจํากัดวาเกิดจากแรงชนิดใด เราสามารถคิดพลังงานจลนได
จากงานที่เกิดจากการเคลื่อนที่ดังน้ี 
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 ถาวัตถุที่พิจารณาเปนวัตถุแข็งเกร็ง (rigid body) จะสามารถเขียน
แสดงพลังงานจลนไดดังน้ี 
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สมการที่ (8) แสดงใหเห็นวาพลงังานจลนมี 2 สวน คือ สวนที่เกิดจาก
เวคเตอรความเร็วเชิงเสน },,{ wvuV ∈  และสวนที่เกิดจากเวคเตอร
ความเร็วเชิงมุม },,{ rqp∈ω  เม่ือหาเกรเดียนของพลังงานจลนจะได 
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เราสามารถหาอนุพันธของพลังงานจลนเทียบกับเวลาไดโดยใชกฎ

ลูกโซ  
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อนุพันธของพลังงานจลนเทียบกับเวลานี้สามารถเขียนในรูปของอัตราการ
เปลี่ยนแปลงพลงังานได 2 แบบ คือ (1) เขียนในรูปของโมเมนตัมและ
ความเรง และ (2) เขียนในรูปของแรงและความเร็ว ดังน้ี 
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เม่ือ    และ  คือความเรงเชิงเสนและเชิงมุมตามลําดับ 
สมการที่ (11) แสดงใหเห็นวาพลังงานจลนเปนพลังงานจากการเคลื่อนที่
ไมจําเปนวาจะตองอยูในสนามแรงอนุรักษ ดังน้ันระบบท่ีมีพลังงานจลนจะ
เปนระบบที่มีการอนุรักษพลังงานหรอืไมก็ได และถาหากตองการใหเกิด
การคายพลังงานออกจากระบบจําเปนตองทําใหเกิดพลงังานจลนข้ึน 
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2.4 ฟงชั่นการคายพลังงาน ( Rayleigh dissipation function) 
  ในการรักษาเสถียรภาพของระบบมีความจําเปนจะตองคายพลงังานออก
จากระบบ ในหัวขอน้ีจึงจะกลาวถึงฟงกชันที่ใชในการคายพลังงานของ 
Rayleigh โดยใช Lagrange’s Equations ในการอธิบาย เร่ิมจาก 
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เม่ือ  และ  คือแรงจากความเฉื่อยของระบบ ซ่ึงเราสามารถ
สรางแรงในทิศทางตรงกันขามไดดังน้ี 

UTL −= Q

 

∑
=

−=
n

j
jjii stssCQ

1
),,( &&        (13) 

 
เม่ือ  คือคาความหนวงที่จะตองเปนจํานวนจริงบวกเทานั้น และเราจะ
สามารถลดพลังงานของระบบไดเม่ือแรงไมเทากับศูนย โดยเราจะสามารถ
เขียนฟงกชันการลดพลังงานในรูปของ  ไดดังน้ี 
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นําสมการที่ (14) มาเขียนในรูปของ Lagrange’s Equations ไดเปน 
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อัตราการคายพลังงานออกมาในรูปของงานจะมีคาเทากับ 
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จากสมการที่ (16) จะเห็นวาอัตราการคายพลงังานมีคาเทากับสอง

เทาของอัตราการคายพลังงานที่คายได ณ เวลานั้นๆ และ  
จะตองเปน positive definite  
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นอกจากนี้ การคายพลังงานแบบ Rayleigh ใชไดในการคายพลังงาน
จลนเทาน้ัน และแรงที่ใชในการคายพลังงานจะตองเปนแรงแบบไมอนุรักษ 
ดังน้ันสําหรับการสรางแรงที่ใชในการคายพลังงานจากระบบของอากาศ

ยานจะใชแรงจากใบพัดและแพนบังคับซ่ึงเปนแรงสัมผัสสามารถทําใหเกิด
การคายพลังงานจากระบบได 

 
3. พลศาสตรการบนิ 
  ในหัวขอนี้จะอธิบายถึงพลศาสตรของอากาศยานโดยแบงออกเปน 3 ชวง
คือ (1) อธิบายถึงการตั้งแกนและสัญลักษณที่ใชในอากาศยาน (2) การเกิด
แรงและแรงบดิ (3) อธิบายถึงการตั้งสมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานดวย
กฎของ Newton 
   3.1 ระบบแกนและสัญลักษณ 

  ในหัวขอนี้จะอธิบายถึงระบบแกนของเครื่องบิน   โดยในรูปที่ 2 ใชในการ
บอกระบุแกนและความเร็วเชิงเสนและเชิงมุมของเครื่องบิน แกนทีใชยึดกับ
พื้นดินใชระบบ NED (North-East-Down) คือแกน x ชี้ไปยังทิศเหนือ แกน y 
ชี้ไปยังทิศตะวันออก และแกน z ชี้ลงตามแรงโนมถวงโลก  ความเร็วเชิงเสน
ในแกน x ใชสัญลักษณ u  ความเร็วเชงิเสนในแกน y ใชสัญลักษณ v  และ 
ความเร็วเชิงเสนในแกน z ใชสัญลักษณ  w   สวนความเรว็เชิงมุมรอบแกนใช
สัญลักษณ p ,q, r ตามลําดับ     

 
                 รูปที่ 2 ระบบแกนและเวคเตอรความเร็วของอากาศยาน 
 
การตั้งแกนที่ลําตัวของอากาศยานใชตามกฎมือขวากําหนดใหแกน x ชี้ไป
สวนหนาของอากาศยาน แกน y ชี้ไปปกขวา และแกน z ชี้ลงตามแรงโนมถวง
โลก   ในขณะที่มุมของแกนลําตัว(body axis) กับแกนโลกใชมุมของ Euler 
ในการอธิบายใชสัญลักษณ  ψθφ ,, สําหรับมุมรอบแกน x-y-z ตามลําดับ 
 
 3.2  ข้ันตอนการสรางแรงและแรงบิด  
ข้ันตอนในการสรางแรงและแรงบิดน้ีสามารถอานโดยละเอียดใน เอกสาร-
อางอิง [1] สามารถสรุปโดยสังเขปดังน้ี 
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และคาสัมประสิทธในการเกิดแรงสามารถหาไดดังน้ี 
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 เม่ือ 
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_
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α= = = = S คือพ้ืนที่ผิวของปก  

 DC สัมประสิทธิ์แรงเสียดทาน , สัมประสิทธิ์แรงยก , สัมประสิทธิ์
แรงขับ เม่ือคาสัมประสิทธิ์ไดจากการทดสอบ สวนแรงบิดจากอากาศพล –
ศาสตรสามารถหาไดดังน้ี 
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เม่ือ สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบแกน lC x ,  สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบ-
แกน 

mC
y  , สัมประสิทธิ์แรงบิดรอบแกน nC z  สามารถคํานวณไดดังนี้ 

                (20) 
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เม่ือคาสัมประสิทธิ์ไดจากการทดสอบ 
 
3.3  สมการเคลื่อนท่ี 
สมการการเคลื่อนที่ของอากาศยานทําโดยการตั้งแกนดังรูปที่ 2 แลวใช
สมการของ  Newton-Euler  สามารถเขียนไดในรูป   

         

  (21) 
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เม่ือ คือ inertia ของแกน i,   ijI j
 
4. การออกแบบระบบควบคุมโดยใชกําลังเสมือน 
ในหัวขอน้ีจะกลาวถึงการออกแบบระบบการรักษาเสถียรภาพโดยใชกําลัง
เสมือนโดยใชวิธีการออกแบบตามเอกสารอางอิงที่ [2] จะพบวาระบบจะมี
เสถียรภาพไดก็ตอเม่ืออัตราการเปลี่ยนแปลงของเลยีพูนอฟมีคาเปนลบ  
ดังน้ันแรงบิดที่สามารถควบคุมไดน้ันตองมีทิศทางตรงขามกับความเร็วจึงจะ
ทําใหระบบมีเสถียรภาพ  การหากําลังเสมือนสามารถหาตามขั้นตอนตอไป 

1. กําหนดเลียพูนอฟฟงชั่นตามลักษณะทางกายภาพ ในอากาศยาน
การรักษาเสถียรภาพทําโดยการทําใหความเรงเชิงมุมเปนศูนยทั้ง
สามแกน  

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

2.     หาอนุพันธอันดับหน่ึงของเลียพูนอฟฟงชั่น 
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 (23) 
สมการที่ (23) น้ีในทางกลศาสตรคือกําลัง สามารถเขียนแทน 
dV P
dt

τω= =  

     3.   ทําการหา variation ของอนุพันธเลียพูนอฟฟงชั่น 
 
                { }      , ,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 

อัตราการเปลี่ยนแปลงอนุพันธเลียพนูอฟฟงชั่นในขณะหน่ึงกําหนดใหมีคา
เทากับศูนย  หมายถึงแรงบิดที่มีคาคงที่ในเวลาสั้น หมายถึงแรงบิด 

iPδ

iτ iδτ



มีเปลี่ยนแปลง   หมายถึงความเร็วเชิงมุมที่มีคาคงที่ในเวลาสั้น 
หมายถึงที่มีความเร็วเชิงมุมที่มีเปลี่ยนแปลง   สมการที่ (24) ใชในการ
คํานวณแรงบิดที่ใชในการควบคุม 

iω iδω

 
4.ทําการกําหนดเสนทางการเคลื่อนที่ของความเร็วเชิงมุมที่ตองการกําหนดให
เปนการเคลื่อนที่แบบ exponential ไดดังสมการ (25) คํานวณ 
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โดยδωคือความเร็วที่ตองการใหเปลีย่นแลงในแตละข้ันเวลา 0Ω ความเร็ว 
ณ นั้น ดังน้ันความเร็วที่ตองการในแตละข้ันเวลาสามารถแสดงไดดัง 

0
te

∆
−ςω = ω−Ω ς δt     (26) 

 

ทําการคํานวณวนรอบทุกครั้ง จะไดเปนความเร็วเชิงมุมที่ตองการ(
∆

ω )ในแต
ละรอบการคํานวณ 
   5.นํา (25) ไปแทนในสมการที่ (24) เพื่อคํานวณหาแรงบิดที่ใชในการ
ควบคุมความเร็วเชิงมุมของอากาศยานใหเปนไปตามสมการที่ (27) โดยเม่ือ
แทนแลวแสดงไดเปน 
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   6. นําแรงบิดที่คํานวณไดแปลงเปนมุมของพื้นผิวควบคุมโดยอาศัยกฎ
ลูกโซ และสมการพลศาสตรของอากาศยานเอง 
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สุดทายสามารถเขียนในรูปตัวควบคุมไดเปน 
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6. ผลการจําลองทางคณิตศาสตร 
การทดสอบวิธีการควบคุมที่เสนอในบทความนี้ใชการจําลองทางคณิตศาสตร
ของเคร่ืองบินซ่ึงแสดงในรูปที่ 3 ของ Kyushu University ตามเอกสารอางอิง 
[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] 
 

วัตถุประสงคของการควบคุมคือรักษาเสถียรภาพการบินของเครื่องบิน 
ซ่ึงหมายถึงตองควบคุมใหโมเมนตลัพธหรือการเปลีย่นแปลงความเร็วเชิงมุม
รอบแกนทุกแกนเปนศูนย การทดสอบจะแบงเปน 2 กรณีที่มีสภาวะเริ่มตน
ตางกันคือ 
กรณีที่ 1 ที่สภาวะเริ่มตนเคร่ืองบินอยูในสภาวะสมดุล (trim condition) มุม 
Euler และความเร็วเชิงมุมรอบแกนทุกแกนเปนศูนย 
กรณีที่ 2 ที่สภาวะเริ่มตนกําหนดให =10 deg =-10 deg φ θ ψ =5 deg 
และ p =10 deg/s =-18 deg/s q r =0 deg/s 
    ผลการทดสอบการนําตัวควบคุมแบบกําลังเสมือนมาใชในการควบคุม
รักษาเสถียรภาพของเครื่องบินในกรณีที่ 1 ไดผลดังรูปที่ 5 แสดงใหเห็นวาตัว
ควบคุมที่ใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน สามารถรักษาเสถียรภาพการบินได
ทําใหความเร็วเชิงมุมเปนศูนย เม่ือเปรียบเทียบกับผลการควบคุมดวยตัว
ควบคุมแบบ PD โดยคาอัตราการขยายไดมาจากการลองผิดลองถูกแลวเลือก
คาที่ดีที่สุด ในรูปที่ 4 จะเห็นวาตัวควบคุมทั้งสองแบบใหผลตอบสนองที่มี 
rise time ใกลเคียงกัน แตตัวควบคุมที่ใช ตัวควบคุมแบบกําลังเสมือนจะไมมี 
overshoot 
 



 
       รูปที่ 4 ผลการทดสอบกรณีที่ 1 โดยใชตัวควบคุมแบบ PD 

 

 
              รูปที่ 5 ผลการทดสอบกรณีที่ 1 โดยใชตัวควบคุมแบบกําลัง
เสมือน 
 
    

 
        รูปที่ 6 ผลการทดสอบกรณีที่ 2 โดยใชตัวควบคุมแบบ PD 

 

 
   รูปที่ 7 ผลการทดสอบกรณีที่ 2 โดยใชตัวควบคุมแบบกําลังเสมือน 

 
เม่ือทดสอบดวยสภาวะเริ่มตนที่มีการเกี่ยวพันกัน (couple) ดังกรณีที่ 2 ผล
การควบคุมดวยตัวควบคุมแบบ PD แสดงในรูปที่ 6 จะเห็นวามี settling time 
ที่นานมาก แตกตางจากผลตอบสนองที่ไดจากการควบคุมดวย ตัวควบคุม
แบบกําลังเสมือน ดังในรูปที่ 7 ซ่ึงเครื่องบินจะเขาสูสภาวะสมดุลไดเร็วกวา
มาก ทั้งน้ีเน่ืองจากวิธีการนี้ไดทําการ decouple ทางดานพลังงานแลว 
นอกจากนี้การที่มุมเอียงตัวไมเปนศูนยทําใหระบบของเคร่ืองบินมีความไม
เปนเชิงเสนเพิ่มข้ึน แตจากผลการทดสอบการควบคุมเสถียรภาพโดยใช ตัว
ควบคุมแบบกําลังเสมือน จะยังสามารถรักษาเสถียรภาพได แสดงใหเห็นวา
การรักษาเสถียรภาพวิธีน้ีเหมาะกับระบบที่ไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพัน
กันของตัวแปร 
7. สรุปและงานในอนาคต 
    บทความนี้ไดเสนอการออกแบบระบบควบคุมเสถียรภาพของเครื่องบิน
โดยใชหลักการทางกลศาสตร นําควบคุมแบบกําลังเสมือน  มาพิจารณาใน
การวิเคราะหคา  ที่สามารถปรับไดตามสถานะของระบบ ซ่ึงการควบคุม
กําลังจะเทียบเทาไดกับการควบคุมอัตราการเปลี่ยนแปลงของเลยีพูนอฟ
ฟงกชันโดยตรง ผลการทดสอบแสดงถึงความสามารถในการรักษา
เสถียรภาพของเครื่องบินแมวาจะมีความไมเปนเชิงเสนและมีความเกี่ยวพัน
กันของตัวแปร อยางไรก็ตามยังมีอีกหลายสวนที่ยังไมไดพิจารณา เชน ความ
เกี่ยวพันกันระหวางใบพัดกับลําตัว ขอบเขตการมีเสถียรภาพเมื่อเทียบกับ
ระบบควบคุมแบบอื่น ซ่ึงเหลาน้ียังเปนหัวขอที่จะตองพิจารณาตอไปใน
อนาคต 
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