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บทคัดย่อ  
งานวิจัยนี้เป็นการนําเสนอการใช้ตัวควบคุมแบบคลาสสิคมาควบคุมเสถียรภาพของอากาศยานไร้คนขับขนาดเล็ก

ชนิดขึ้นลงแนวดิ่งแบบ 4 ใบพัด(Quadrotor)  อากาศยานชนิดนี้มีความสามารถในการทรงตัวกลางอากาศใน
สภาพแวดล้อมที่มีลมและทํางานในพื้นที่จํากัดได้ดี เหมาะกับการนําไปใช้ในงานถ่ายภาพและงานสํารวจต่างๆ  บทความนี้
จะแสดงถึงแบบจําลองระบบสมการทางพลศาสตร์ของอากาศยาน โดยใช้สมการนิวตัน-ออยเลอร์ในการวิเคราะห์ และ
แสดงการออกแบบระบบควบคุมเพื่อรักษาเสถียรภาพทางการบิน(Attitude Stabilization)ของอากาศยาน 4 ใบพัดด้วย
ระบบควบคุมแบบคลาสสิคให้สามารถบินรักษาระดับ(Hovering) ได้ตามที่ต้องการมีการแสดงผลการจําลองระบบควบคุม
เสถียรภาพของระบบด้วยโปรแกรม Matlab/Simulink เพื่อเปรียบเทียบกับผลการทดลองจริง 
คําหลกั:อากาศยาน 4 ใบพัด /เครื่องบินขึ้นลงแนวดิ่ง /อากาศยานไร้คนขับ 
 
Abstract 

The vertical take-off and landing (VTOL) micro unmanned aerial vehicle (MAVs), known 
as a Quadrotor aircraft. It has four rotors, can hover and fly at low speed indoor or no strong 
windy environment and can take-off and land in limited area. Quadrotor is suitable for survey 
and photography.This paper will present the design of attitude stabilization with classical 
control system based on the dynamic model of the Quadrotor, which use Newton-Euler 
equations in the analysis. Finally, it also presents the result of stabilization simulation model of 
control system using Matlab/Simulink and result of experiment  
Keywords:Quadrotor/ VTOL (Vertical Take-Off and Landing / MAVs  

1. บทนํา 
  อ า ก า ศ ย า น ไ ร้ ค น ขั บ ข น า ด เ ล็ ก (Micro 
Unmanned Aerial Vehicle, MAVs)[1]  เป็นคําจํากัด
ความของเครื่องบินขนาดเล็กที่มีระบบควบคุมอัตโนมัติ  
สามารถเคลื่อนที่ไปสู่จุดหมายและทํางานตามคําส่ังที่ได้
กําหนดไว้ตามโปรแกรมอย่างแม่นยํา  จึงมีการนําอากาศ
ยานไร้คนขับไปใช้แทนอากาศยานแบบมีคนขับในงาน
ภารกิจทั้งทางทหารและพลเรือนอย่างกว้างขวาง เช่น 
งานทางด้านการช่วยเหลือ  งานสํารวจทรัพยากร  งาน
ถ่ายภาพ   งานส่งสิ่ งของในพื้นที่ เสี่ ยงภัย  เป็นต้น  

เพราะว่าอากาศยานไร้คนขับจะมีต้นทุนการผลิตที่ถูกกว่า 
ระยะเวลาการบินมากขึ้นเนื่องจากน้ําหนักบรรทุกของ
เครื่องลดลง สามารถบรรทุกอุปกรณ์สําหรับภารกิจได้
มากกว่า และที่สําคัญลดความเสี่ยงภัยที่จะเกิดกับนักบิน 
  อากาศยานไร้คนขับ สามารถแบ่งออกได้เป็น
สองประเภทหลักๆ[2] คือ อากาศยานแบบปีกตรึง และ
อากาศยานแบบปีกหมุนซึ่งแบ่งย่อยได้เป็นแบบปีกหมุน
แกนเดียว เช่น เฮลิคอปเตอร์ และแบบปีกหมุนหลายแกน 
เช่น อากาศยานหลายใบพัด (Multi-rotor)  โดยที่อากาศ
ยาน 4 ใบพัด(Quadrotor) ถือเป็นอากาศยานแบบปีก
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หมุนหลายแกนขนาดเล็กชนิดหนึ่ง  มีความสามารถขึ้นลง
แนวดิ่งได้คล้ายกับเฮลิคอปเตอร์แต่มีแกนใบพัดแยกกัน  
เคลื่อนที่ด้วยความเร็วต่ํา  มีเสถียรภาพการทรงตัวกลาง
อากาศสูงกว่าเฮลิคอปเตอร์ที่มีใบพัดเดียว และทํางานใน
พื้นที่จํากัดได้ดีกว่าเครื่องบินปีกตรึง[3] 
  โ ค ร ง ส ร้ า ง ขอ งอ าก าศย าน  4  ใ บพั ด จ ะ
ประกอบด้วย  2 ส่วนหลักๆ  คือโครงสร้างทางกล
(Mechanical part)ทําหน้าที่เป็นส่วนรองรับแรงกระทํา
จากภายนอก เช่น แรงขับ แรงยก แรงดึงดูดเนื่องจาก
น้ําหนัก และแรงต้านทานอากาศ เป็นต้น ซึ่งแบ่งแยก
ออกเป็น โครงอากาศยาน(Body frame) ใบพัด
(Propeller) ฐานค้ํายัน(Landing gear)และส่วนที่สอง
อุปกรณ์ทางไฟฟ้ามีหน้าที่ควบคุมการเคลื่อนที่ การรับรู้
ของอากาศยาน เช่น ตัวตรวจรู้(Sensor) บอร์ดควบคุม
(Microcontroller) มอเตอร์ แบตเตอรี่ ดังรูปที่ 1 
 

 
รูปที่ 1. โครงสรา้งอากาศยาน 4 ใบพดั 

 
รูปที่ 2.การเคลือ่นที่ของอากาศยาน 4 ใบพ ั

 ในสภาพการบินรักษาระดับ(Hovering) การ
เคล่ือนที่ของอากาศยาน 4 ใบพัดจะมีใบพัดที่หมุนสวน
ทิศกันอย่างละคู่วางในแนวตรงข้ามกันทําหน้าที่สร้าง
แรงบิด(Torque force) หักล้างกันเองเพื่อให้สามารถอยู่
ในสภาวะคงตัวได้และการควบคุมเสถียรภาพทางการบิน
ในแนวแกนหมุน(Orientation) จะทําด้วยการ
ปรับเปลี่ยนความเร็วของใบพัดทั้งสี่ซึ่งการบอกท่าทางการ
บิน(Attitude) ของอากาศยาน 4 ใบพัดจะบอกเป็นมุม

หมุนรอบแกนเคลื่อนที่ทั้งสามแกน ประกอบด้วย มุม
หมุนรอบแกน x เรียกว่า roll(φ ) มุมหมุนรอบแกน y 
เรียกว่า pitch(θ ) และมุมหมุนรอบแกน z เรียกว่า yaw 
(ψ )การเคลื่อนที่ของอากาศยาน 4 ใบพัดสามารถแบ่ง
ตามการควบคุมได้เป็น 2 แบบคือ การวางตัวแบบบวก
(plus form) และการวางตัวแบบเอ็กซ์(cross form) โดย
จากรูปที่ 2แสดงถึงการเคลื่อนที่ของอากาศยาน 4 ใบพัด
แบบบวก[4]ในรูปแบบต่างๆกันดังนี้เมื่อมีการปรับเปลี่ยน
ความเร็วของใบพัด 1 และ 3 ให้เกิดความแตกต่างกันจะ
ส่งผลต่อท่าทางการบินรอบแกน y หรือจะเรียกว่าการ
เคลื่อนที่ในแนวแกน pitchซึ่งจะทําให้อากาศยาน 4 
ใบพัดเกิดการเคลื่อนที่ ไปด้านหน้าหรือด้านหลัง(รูป
2a,2b)  เมื่อปรับเปลี่ยนความเร็วของใบพัด 2 และ 4 ให้
เกิดความแตกต่าง ท่าทางการบินจะหมุนรอบแกน xหรือ
เรียกว่าการเคลื่อนที่ในแนวแกน rollส่งผลให้เครื่องบิน
เคลื่อนที่ไปทางซ้ายหรือทางขวา (รูป2c, 2d) ขึ้นกับใบพัด
ด้านใดมีความเร็วการหมุนมากกว่ากัน ทิศทางเคลื่อนที่จะ
ไปด้านตรงข้าม และถ้าปรับเปล่ียนความเร็วของใบพัดที่
หมุนสวนทิศกันให้มีความเร็วการหมุนไม่เท่ากัน จะส่งผล
ให้อากาศยานหมุนรอบแกน z หรือหมุนรอบแกนตัวเอง 
(รูป 2g, 2h) เรียกว่าการเคลื่อนที่แบบ yawและอันดับ
สุดท้ายการเคลื่อนที่ขึ้น-ลงของอากาศยาน 4 ใบพัดจะ
เกิดขึ้นจากแปรเปลี่ยนความเร็วใบพัดทั้ง 4 ให้หมุน
เท่ากัน (รูป 2e, 2f)แต่ค่ามากน้อยแตกต่างกัน 
 อากาศยาน 4 ใบพัดกําเนิดขึ้นตั้งแต่ในสมัย
แ รกๆขอ งทศว ร รษแห่ ง ก า รบิ นแต่ เ ป็ น เพี ย ง ใ น
แนวความคิด ต่อมาเทคโนโลยีได้พัฒนาขึ้น อากาศยาน 4 
ใบพัดจึงเริ่มมีผู้คนให้ความสนใจที่จะศึกษามากขึ้น อธิเช่น
มหาวิทยาเพนซิลวาเนีย[5] ได้ศึกษาทําการทดสอบ
ท่าทางการบินด้วยการติดอากาศยานกับแท่นยึดและใช้
ระบบควบคุมย้อนกลับแบบเชิงเส้น PI และระบบควบคุม
แบบไม่เชิงเส้น Back-stepping[6] ในการทดลองหรือ
มหาวิทยาลัยแห่งชาติประเทศออสเตรเลีย(ANU)[7] ได้
สร้างอากาศยาน 4 ใบพัดโดยใช้ระบบควบคุมแบบ 
double lead compensator เป็นตัวควบคุม เป็นต้น  
  โดยในบทความนี้จะแสดงแบบจําลองทาง
พลศาสตร์ของอากาศยาน 4 ใบพัด ที่หาได้จากการพิสูจน์
รู ป แบบสมก า รนิ ว ตั น -ออย เ ล อ ร์ ( Newton-Euler 
Formalism) จากสมการผลรวมแรงที่กระทําต่ออากาศ
ยาน และได้ทําการลดรูปพจน์สมการในบางส่วนให้เป็นไป
ตามเงื่อนไขการทดลองควบคุมอากาศยานให้สามารถบิน
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สมการแรงบิดสามารถพิจารณาหาความสัมพันธ์ได้จาก
แรงบิดภายนอกทั้งหมดที่กระทําต่ออากาศยาน( netτ ) ซึ่ง
จะมีค่าเท่ากับผลรวมของแรงเฉื่อยเนื่องจากความเร่ง

( [ ]B
d

I
dt

ω ) รวมกับแรงหนีศูนย์กลาง( [ ]BIω ω× )ผนวก

กับแรงไจโรสโคปิคของใบพัด(Γ ) ได้เป็น : 

[ ] [ ]net B B
d

I I
dt

ω ω ωτ Γ= + × +   (4) 

1 3 2 4

0
0
1 0

( )r r

p q
I q I p

r
ωΓΓ = × = − Ω +Ω −Ω −Ω

⎡ ⎤ ⎡ ⎤ ⎡ ⎤
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥
⎢ ⎥ ⎢ ⎥ ⎢ ⎥⎣ ⎦ ⎣ ⎦ ⎣ ⎦

 (5) 
[ ]Tp q rω =  

0 0

0 0

0 0

xx

yy

zz

I

I I

I

=

⎡ ⎤
⎢ ⎥
⎢ ⎥
⎢ ⎥⎣ ⎦

 

โดยที่ ω  คือเวคเตอร์ความเร็วเชิงมุม, p  คือความเร็ว
เชิงมุมรอบแกน x , q  คือความเร็วเชิงมุมรอบแกน y, r  
คือความเร็วเชิงมุมรอบแกน z, iΩ  คือความเร็วรอบการ
หมุนของใบพัดแต่ละชุด และ I  คือเมตริกซ์โมเมนต์ความ
เฉื่อยของอากาศยาน 4 ใบพัดที่มีลักษณะสมมาตร 
พิจารณาโมเมนต์สุทธิใน 3 แนวแกนที่กระทําต่ออากาศ
ยาน ซึ่งเป็นผลเกิดเนื่องมาจากแรงขับที่สร้างขึ้นจาก
ใบพัดทั้ง 4 มีค่าแตกต่างกันทําให้เกิดการหมุนรอบแกน 
แสดงได้ดังนี้ 

2 2
4 2

2 2
1 3

2 2 2 2
1 2 3 4

( )

( )

( ) mt

x t cg

net y t cg

z t

k d

k d

k k

τ
τ
τ

τ
Ω − Ω

= Ω − Ω

Ω Ω + Ω Ω

=

− −

⎡ ⎤⎡ ⎤
⎢ ⎥⎢ ⎥
⎢ ⎥⎢ ⎥
⎢ ⎥⎢ ⎥⎣ ⎦ ⎣ ⎦

(6) 

เมื่อ  tk คือค่าคงที่แรงขับของใบพัด , mtk คือค่าคงที่
สัมพัทธ์ระหว่างโมเมนต์กับแรงขับของใบพัดและ cgd คือ

ระยะแขนของมอเตอร์ถึงจุดศูนย์กลางมวล ตามรูปที่ 3 
จากสมการที่ (4), (5) และ (6) จะได้ 

1 3 2 4
( ) ( )x zz yy r

xx xx xx

I I qr

I I
I qp

I
τ − Ω +Ω −Ω −Ω

−= −

1 3 2 4( ) ( )y xx zz r

yy yy yy

I I rp

I I

I p
q

I

τ − −Ω − Ω + Ω + Ω
−= −

( )yy xx

zz zz

z I I pq

I I
r

τ −
−=      

      (7) 
2.2 แบบจําลองตัวขับเคลื่อน(Rotor Model) 

ในแต่ละตัวขับเคลื่อนจะประกอบด้วยมอเตอร์
ไฟฟ้ากระแสตรงแบบไม่มีแปลงถ่านและใบพัดเป็น
อุปกรณ์สร้างกําลังขับประกอบอยู่กับปลายแขนทั้งสี่ด้าน  
ซึ่งจะผลิตแรงขับในแนวตั้ง( iT ) และโมเมนต์ ดังสมการ 

2
i t iT k Ω=    (8) 

2
i m iM k Ω=    (9) 

จากการทดลองและความสัมพันธ์ระหว่างมุมใบพัดกับ
สัมประสิทธิ์แรงขับ[8] จะได้ 5 21.965 10 /t N rpmk −= ×  

, 7 27.45 10 /m Nm rpmk −= × และ 0.038m
mt

t

m
kk
k

= =  

ซึ่งสมการพลศาสตร์ของตัวขับเคลื่อนจะสมมติด้วยระบบ
สมการมอเตอร์กระแสตรงอันดับหนึ่ง ดังนั้นจึงสามารถ
เขียนสมการการถ่ายโอน(Transfer Function)ของ
ความเร็วรอบใบพัดต่อสัญญาณเข้ามอเตอร์ ได้ดังนี้ 

  ( )
1

i

i

K
G s

u sτ
Ω

+
= =   (10) 

เมื่อให้ค่า K เป็นค่าคงที่มอเตอร์ และ τ  คือค่าคงที่เวลา
มอเตอร ์(time constant) ทั้งสองค่าที่ได้จากการทดลอง 

 

3. การออกแบบระบบควบคุม 
 แบบจําลองของอากาศยาน 4 ใบพัดตามสมการ
ที่ (7) สามารถจัดเรียงให้อยู่ในรูปแบบสเตตสเปซ(State-
space) ( , )X f X U= เมื่อ X  คือสเตตเวคเตอร์ (State 
vector) ซึ่งจากที่ได้กล่าวมาการทดสอบเสถียรภาพนี้จะ
สนใจเพียง 6 สถานะดังนี้  

[ ]TX φ φ θ θ ψ ψ=   (11) 
1

2 1

x

x x

φ

φ

=

= =
 3

4 3

x

x x

θ

θ

=

= =
 5

56

x

x x

ψ

ψ

=

= =
 

และ iU คือเวคเตอร์ของอินพุตที่เข้าแบบจําลองที่ได้มา
จากมอเตอร์ 

1 2 3[ ]TU U U U=  
2 2

1 2 4 4 2

2 2
2 1 3 1 3

2 2 2 2
3 1 3 2 4 1 3 2 4

1 3 2 4

( )

( )

( )

( )

( )

( )

t

t

m

U T T

U T T k

U T T T T

k

k

= − =

= − =

= + − − =

Ω −Ω

Ω −Ω

Ω + Ω −Ω −Ω

Θ=Ω + Ω −Ω −Ω

(12) 

และจากเงื่อนไขการทดสอบบินรักษาระดับ มุมระหว่าง
แกนอ้างอิงแกนโลกกับแกนลําตัวอากาศยานต่างกันไม่
มากจะส่งผลให้เมตริกซ์การหมุน(Rotation Matrix) 
สามารถเขียนเป็นเมตริกซ์หนึ่งหน่วย(Unity matrix) ได้
ดังนั้น [ ] [ ]T Tp q rφ θ ψ ≈ เมื่อนําไปรวมกับสมการที่ 
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(7), (11), (12) และเงื่อนไขการทดสอบทําให้พจน์ที่ส่งผล
ต่อระบบเหลือเพียงพจน์แรงขับเนื่องจากมอเตอร์ จึง
สามารถจัดสมการรูปแบบอย่างง่าย แสดงได้ดังนี้ 

1

2

3

( , )

1

cg

xx

cg

yy

zz

d
U

I

f X U d
U

I

U
I

φ

θ

ψ

=

⎛ ⎞
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎜ ⎟
⎝ ⎠

  (13) 

จากสมการที่ (13) ยังสามารถบ่งบอกให้ทราบได้ว่าการ
ควบคุมเสถียรภาพทางการหมุนทั้งสามแนวแกนสามารถ
แยกพิจารณาจากการควบคุมในแต่ละแนวแกนได้ 
3.1 ระบบควบคุมแบบคลาสสิค (Classical control) 
 การควบคุมเสถียรภาพถือเป็นหัวใจหลักของ
ระบบควบคุมอากาศยาน ในบทความนี้จึงได้นําระบบ
ควบคุมแบบ PID มาประยุกต์ใช้ เนื่องจากระบบPID 
เหมาะกับการนําไปใช้ควบคุมแบบจําลองที่ไม่ซับซ้อนมาก  
โดยรูปแบบทั่วไปของระบบควบคุมแบบ PID[10]คือ 

0

( )
( ) ( )( )

t

p i d
de t

K e t K e d K
dt

u t τ τ= + +∫  (14) 

( ) ( )de t x x t= −  
( ) ( )de t x x t= −  

เมื่อ ( )u t คือสัญญาณอินพุตที่เข้าระบบควบคุม, ( )e t คือ
ค่าความผิดพลาดระหว่างท่าทางของอากาศยานที่
ต้องการ( dx ) กับท่าทางของอากาศยาน ณ ปัจจุบัน(

( )x t )และ  , ,p i dK K K  คือตัวแปรคงตัวของระบบ

ควบคุมแบบ PID ซึ่งการหาค่าตัวแปรคงตัวเป็นไปตาม
ตารางที่ 1 ซึ่งเป็นการปรับจูนระบบควบคุมด้วยวิธีซิค
เกอร์และนิคโคลส์ (Ziegler–Nichols) โดยกําหนดค่าตั้ง
ต้น  iK  และ dK  เป็นศูนย์ เลือกอัตราขยาย pK สูง

ที่สุดจากรูทโลคัส (ซึ่งก็คือค่า uK )  ปรับจนกระทั่งเริ่ม
เกิดการแกว่งให้นําค่าช่วงการแกว่ง uP  มาหาค่าต่อ
ตารางที่ 1 ค่าคงตัวตามวิธี Ziegler–Nichols 
ตัวแปร 

pK  
iK  dK  

P
 

u0.5K  - - 
PI u0.45K  p u1.2K / P  - 
PID 

u0.6K  p u2K / P  
p uK P / 8  

 ในระบบควบคุมอากาศยาน 4 ใบพัดเพื่อควบคุม
เสถียรภาพเชิงมุมหมุนใน 3 แนวแกน จะต้องควบคุมมุม
ของอากาศยานให้เป็นไปตามที่กําหนดไว้ซึ่งจะนําค่ามุมที่
ได้จากการวัดจริงมาหักลบได้ค่าความผิดพลาดนําไปใช้ใน
การวนลูปจนกว่าค่าความผิดพลาดจะเท่ากับศูนย์ โดยจะ
นําความสัมพันธ์ระหว่างมุม ความเร็วเชิงมุมของอากาศ
ยานและแรงบิด และความเร็วที่เกิดจากใบพัด ซึ่งสามารถ
สังเกตได้จากสมการพลศาสตร์ของอากาศยานในสมการที่ 
(6) และ (7) มาใช้กําหนดแบบควบคุม PID ที่จะใช้
ควบคุมแบบจําลองโดยขั้นแรกหาสัญญาณเพื่อไปใช้
คํานวณความเร็วรอบของตัวขับเคลื่อน เป็นดังนี้  

, 1 , , , ,, 1 , 2( ( ) ( ))p t i d p dt tK PID K K K Ku e e e e e eφ φ φ φ φφ φ φ φ φ φ φ− − −= + + + − − −

, 1 , , , ,, 1 , 2( ( ) ( ))p t i d p dt tK PID K K K Ku e e e e e eθ θ θ θ θθ θ θ θ θ θ θ− − −= + + + − − −

, 1 , , , ,, 1 , 2( ( ) ( ))p t i d p dt tK PID K K K Ku e e e e e eψ ψ ψ ψ ψψ ψ ψ ψ ψ ψ ψ− − −= + + + − − −

      (14) 
และความเร็วรอบของตัวขับเคลื่อน, iΩ ,ที่จะนําไปใช้เป็น
สัญญาณอินพุทในสมการที่ (12) เพื่อหาค่าตัวควบคุม
แบบจําลองทางอากาศพลศาสตร์ที่ใช้ในสมการที่ (13) จะ
ได้จากการคํานวณในสมการที่ (6),(8) และรวมกับสมการ 
(14) แสดงดังนี้ 

2 2
1 2

2 2
3 4

4 2 4 4 2 4

4 2 4 4 2 4

,

,

t t cg t mt t t cg t mt

t t cg t mt t t cg t mt

u u uuT T
k k d k k k k d k k

u u uuT T
k k d k k k k d k k

ψ φ ψθ

ψ φ ψθ

Ω Ω

Ω Ω

= + − = − +

= − − = + +

  (15) 
4. การจําลองระบบควบคุมเสถียรภาพ 

 การแสดงเสถียรภาพของอากาศยาน 4 ใบพัดที่
มีค่าตัวแปรเป็นไปตามตารางที่ 2  ด้วยระบบควบคุมแบบ
คลาสสิคสามารถหาได้โดยการทดสอบระบบควบคุมผ่าน
โปรแกรม Matlab/Simulink ซึ่งได้แสดงแผนภาพการ
ควบคุมตามรูปที่ 4  และแสดงรูปจําลองตามรูปที่ 5  

ตารางที่ 2 ค่าตัวแปรของอากาศยาน 4 ใบพัด 

ตัวแปร ค่า หน่วย  ตัว
แปร 

ค่า หน่วย 

g  9.81 m/s  Ir  3.75e-5 kg.m2 

m  1.32 Kg  Ixx  0.0226 kg.m2 

dcg  0.325 m  I yy  0.0226 kg.m2 

k t  1.965e-5 N/rpm2  Izz  0.0452 kg.m2 

kmt  0.038 m     
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รูปที่ 4 แผนภาพระบบควบคุมด้วยโปรแกรม Matlab/Simulink 

 

 
รูปที่ 5 แบบจําลองด้วยโปรแกรม Matlab/Simulink 

 การจําลองระบบควบคุมด้วยโปรแกรมจะแบ่ง
การทดสอบออกเป็น 3 ระบบ คือ ระบบควบคุมแบบ PI, 
PD และ PIDเพื่อดูผลเปรียบเทียบของทั้ง 3 ระบบ  โดย
จะทดสอบภายใต้ข้อกําหนดเดียวกัน ค่าสถานะเริ่มต้น
(Initial state)ของมุมหมุนของอากาศยาน 4 ใบพัดใน
หน่วยเรเดียนคือ [ ] [ ]/ 8 / 8 / 8

T T
φ θ ψ π π π=  และ

ท่าทางของอากาศยานที่ต้องการคือสภาวะบินรักษาระดับ 
ดังนั้นมุมที่ต้องการ(Desired angle) คือ [ ]0 0 0

T  
ซึ่งจะต้องได้ผลค่าโอเวอร์ชู้ตของระบบไม่เกิน 20%, เวลา
ลู่เข้าสู่สถานะคงตัวไม่เกิน 3s ซึ่งหาค่า uK = 20 และ  

uP = 3 

ตารางที่ 3 ค่าตัวคงตัวของระบบควบคุม 

 PI PD PID 

pK  iK  pK  dK  pK  iK  dK  

φ  9 3.6 12 4 12 0.8 4 
θ  9 3.6 12 4 12 0.8 4 
ψ  9 3.6 8 2.5 9 0.6 4 

 
4.1 ระบบควบคุมแบบ PI (PI Control) 

ค่าคงตัวของระบบควบคุมแสดงดังตารางที่ 3 

 
รูปที่ 6 ท่าทางอากาศยานของระบบควบคุม PI 

 
รูปที่ 7 ท่าทางอากาศยานของระบบควบคุม PI 

จากรูปที่ 6 และ 7 แสดงผลการจําลองความเร็ว
รอบของตัวขับเคลื่อนและมุมของอากาศยานของระบบ
ควบคุมแบบ PI ซึ่ งจะเห็นว่ากราฟจะเป็นไปอย่าง
ราบเรียบ มุมทั้งสามลู่ลงอย่างรวดเร็วในช่วง 3วินาทีแรก
และชะลอการลู่เข้าสู่ศูนย์ภายในเวลา 10 วินาที ผลที่ได้
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ไม่มีค่าโอเวอร์ชู้ต ไม่มีค่าผิดพลาดคงตัว แต่เวลาการลู่เข้า
เกินขอบเขตที่กําหนด 
4.2 ระบบควบคุมแบบ PD (PD Control) 
 ค่าคงตัวของระบบควบคุมแสดงดังตารางที่ 3 

 
รูปที่ 8 ท่าทางอากาศยานของระบบควบคุม PD 

 
รูปที่ 9 ความเรว็รอบตวัขับเคลือ่นของระบบควบคุม PD 

 จากรูปที่ 8 และ 9 แสดงผลการจําลองความเร็ว
รอบของตัวขับเคลื่อนและมุมของอากาศยานของระบบ
ควบคุมแบบ PD ซึ่งจะเห็นว่าในวินาทีที่ 0-0.3 มุม roll 
จะมีค่าเพิ่มขึ้นแล้วจึงค่อยลดลงอย่างรวดเร็ว และในช่วง
วินาทีที่0.5-1.5มุมทั้งสามจะค่อยๆลู่เข้าสู่ศูนย์แต่กราฟไม่
ราบเรียบมีการผันกลับไปมาและผลค่ามุมของอากาศยาน
ยังเป็นไปตามขอบเขตที่กําหนดลู่เข้าสู่ศูนย์เมื่อเวลาผ่าน
ไป 2 วินาที มีค่าโอเวอร์ชู้ตไม่เกิน10% และไม่มีค่า
ผิดพลาดคงตัว 
 
4.3 ระบบควบคุมแบบ PID (PID Control) 
 ค่าคงตัวของระบบควบคุมแสดงดังตารางที่ 3
โดยได้แสดงผลการจําลองระบบควบคุมแบบ PID ดังรูปที่ 
10 และ 11 ซึ่งจะเห็นว่าในวินาทีที่ 0-0.2 กราฟมุม roll 
จะมีค่าเพิ่มขึ้นแล้วจึงค่อยลดลงอย่างรวดเร็วเหมือนกับ
กราฟอีก 2 มุมหมุนที่เหลือ และกราฟ yaw จะมีช่วงโอ

เวอร์ชูตก่อนเข้าสู่สถานะคงตัว แต่ค่าโอเวอร์ชูตยังอยู่
ภายในขอบเงื่อนไขไม่เกิน 20% เวลาลู่เข้าสู่สถานะคงตัว
ประมาณ 2.5 วินาที รวมทั้งไม่มีค่าผิดพลาดคงตัว 
 

 
รูปที่ 10 ท่าทางอากาศยานของระบบควบคุม PID 

 
รูปที่ 11 ความเร็วรอบตัวขับเคลื่อนระบบควบคุม PID 

 
5. การทดสอบ 

 หลังจากที่ได้ผลจากการจําลองระบบควบคุม
ด้วย Matlab/Simulink สามารถนําไปประยุกต์ใช้กับการ
ทดสอบบินจริงโดยจากกราฟผลการจําลอง ระบบที่
เป็นไปตามเงื่อนไขที่ตั้งไว้ คือระบบควบคุมแบบ PD กับ 
PID ซึ่งได้ผลออกมาไม่แตกต่างกันมากจึงได้นําระบบ
ควบคุมPD มาใช้ทดสอบกับอากาศยานที่ มี ระบบ
ประมวลผลเป็นไมโครคอนโทรลเลอร์ Arduino  และการ
ทดสอบจะปรับคันเร่ง(Throttle)จนอากาศยานบินใน
สภาวะรักษาระดับดังรูปที่ 12  แล้วจึงอ่านค่าท่าทางการ
บินของอากาศยานจากตัวตรวจรู้  
 ผลการทดสอบได้ผลมุมหมุนรอบแกน x (roll) 
และ y (pitch)ดังรูปที่ 13 และ 14 ตามลําดับ  จะเห็นว่า
อากาศยานพยายามรักษาเสถียรภาพทั้งสองแนวแกน
หมุนให้อยู่ในสภาวะสมดุลหรือกราฟลู่เข้าสู่ศูนย์และ 
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ตามกราฟทั้งสองจะเห็นว่ามุมหมุนมีการโดดขึ้นสูงเป็น
ช่วงๆตามค่ามุมที่ต้องการที่ใส่ผ่านคันบังคับเพื่อดูผลการลู่
เข้า แต่ผลที่ออกมายังมีการแกว่งของมุมหมุนตลอดเวลา 
 

 
 

 รูปที่ 12. การบนิทดสอบจริงของอากาศยาน 4 ใบพดั 
 

 
รูปที่ 13. ผลการทดสอบมุมหมนุรอบแกน x 

 
รูปที่ 14. ผลการทดสอบมุมหมนุรอบแกน y 

 
6. สรุปผล 

บทความนี้ได้อธิบายโครงสร้างและแบบจําลอง
ของอากาศยาน 4 ใบพัดใน 3 องศาอิสระ รวมทั้งได้
กล่าวถึงการออกแบบระบบควบคุมการรักษาเสถียรภาพ
ด้วยระบบควบคุมแบบคลาสสิคซึ่งจากผลที่ออกมาระบบ
ควบคุมที่เหมาะสมกับการประยุกต์ใช้กับอากาศยาน 4 
ใบพัด คือระบบควบคุมแบบ PD และ PID รวมทั้งได้
แสดงผลการทดสอบกับระบบจริงและผลที่ได้ออกมาตาม
กราฟแสดงให้เห็นว่าระบบควบคุมแบบ PD สามารถ
ควบคุมอากาศยาน 4 ใบพัดให้ลู่เข้าสู่สมดุลในสภาวะบิน
รักษาระดับได้ และเมื่อเปรียบเทียบผลการจําลองกับผล
การทดสอบจริงก็มีแนวโน้มลู่เข้าสู่สมดุลไปในทางเดียวกัน

จึงสรุปว่าวิธีควบคุมแบบ PID สามารถนํามาใช้ควบคุม
อากาศยาน 4 ใบพัดได้ แต่เนื่องจากการทดสอบจริง
ระบบยังมีการส่ันเนื่องจากการควบคุมและสิ่งรบกวนอยู่ 
ดังนั้นจึงต้องมีการพัฒนาระบบควบคุมแบบอื่นกันต่อไป 
และต่อยอดไปถึงระบบนําร่องอัตโนมัติด้วย GPS 
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