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บทคัดยอ 
บทความนี้แสดงผลลัพธของการใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการทรง
ตัวของดาวเทียมประเภทโมเมนตัมไบอัสที่ใชลอโมเมนตัมและเจ็ท
หัวฉีดเปนตัวกระตุนในแนวแกนพิทธและแนวโรล-ยอ ตามลําดับ 
การศึกษาไดกระทําโดยการจําลองการทํางานในคอมพิวเตอร ดาวเทียม
ที่ใชในเปนกรณีศึกษาในบทความนี้เปนดาวเทียมคางฟาที่โคจรเปน
วงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก แกนเวกเตอรยอของดาวเทียม
กําหนดใหชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลกในขณะโคจรอยูตลอดเวลา สวนแกน
เวกเตอรโรลและพิทธกําหนดใหอยู ในทิศทางสัมผัสกับเวกเตอร
ความเร็วของการโคจรและตั้งฉากกับระนาบวงโคจร ตามลําดับ ลอ
โมเมนตัมติดตั้งใหแกนของลอขนานกับแกนเวกเตอรพิทธ  ตัวควบคุม
แบบฟซซ่ีทําหนาที่ปรับขนาดของโมเมนตัมของลอและเปดปดเจ็ท
หัวฉีดเพื่อรักษาใหแกนทั้งสามของดาวเทียมอยูในทิศทางที่กําหนด
ตลอดเวลาที่โคจรรอบโลก ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไปอยาง
นาพอใจ 
 
Abstract 
This paper shows the results of using a fuzzy logic as an attitude 
controller for momentum bias satellites that employ a momentum 
wheel and a cold gas jet, respectively, as pitch and roll-yaw 
actuators. The study is conducted via computer simulations. The 
satellite studied here is an equatorial circular geo-synchronous 
satellite. In orbit the satellite’s yaw axis is required to be in the 
nadir direction all the time. The roll and pitch axes are required to 
tangent to the orbital velocity and to normal to the orbital plane, 
respectively, following the right-hand rule.  The momentum wheel 

is along the pitch axis. The fuzzy controller regulates the roll-
pitch-yaw axes to be in alignment with the required directions all 
time while orbiting the earth by adjusting the momentum 
magnitude of the wheel and tuning on/off the jet.  In general the 
simulation results are satisfactory. 
 
1. บทนํา 
ในการควบคุมการทรงตัว (attitude) ของดาวเทียมแบบโมเมนตัมไบอัส 
(momentum bias) [1,2]   ลอโมเมนตัม (momentum wheel) จะถูก
กําหนดใหหมุนอยางตอเน่ือง เพื่อรักษาใหคาโมเมนตัมของดาวเทียมมี
คาสูงมาก เม่ือเทียบกับทอรคภายนอกที่จะมารบกวน ซ่ึงการควบคุม
แบบน้ีใชกันทั่วไปกับดาวเทียมที่ตองการใหมุมการทรงของดาวเทียม
สัมพันธกับการหมุนของโลก เชน ตองการใหจานรับสงสัญญาณที่ติด
ตั้งอยูกับตัวดาวเทียมชี้ที่โลกตลอดเวลา เปนตน โดยทั่วไปแกนโรล 
(roll) พิทธ (pitch) และยอ (yaw) ของดาวเทียมจะถูกกําหนดใหอยูใน
ทิศทางสัมผัสกับเวกเตอรความเร็วของการโคจร ทิศทางตั้งฉากกับ
ระนาบวงโคจร และทิศทางชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลก ตามลําดับ และลอ
โมเมนตัมจะติดตั้งใหแกนของลอขนานกับแกนพิทธ  เพื่อสราง
เสถียรภาพในแนวแกนพิทธ ขอดีของการควบคุมแบบโมเมนตัมไบอัส
ในลักษณะนี้ประกอบดวย (1) มีความเสถียรภาพตอทอรคภายนอกที่จะ
มารบกวนเหมือนกับของดาวเทียมแบบหมุน (2) มีความเกี่ยวของกัน
ระหวางโรลและยอทําใหสามารถรักษามุมยอไดโดยไมตองใชอุปกรณ
วัดมุมยอ (yaw sensor) (3) สามารถควบคุมมุมพิทธไดโดยตรงจากลอ
โมเมนตัม และ (4) สามารถติดตั้งอุปกรณวัดเสนขอบฟาของโลกบนตัว
ลอโมเมนตัมไดโดยตรง ซ่ึงอุปกรณวัดเสนขอบฟาโลกจะใชหาคามุม
การทรงตัวของดาวเทียม [1] 



ปจจุบันระบบอัจฉริยะ (intelligent system) โดยเฉพาะระบบ
โครงขายนิวรอล (neural networks) [3] ตรรกะฟซซ่ี (fuzzy logic) [4,5] 
และวิธีการเชิงพันธุกรรม (genetic algorithm) [6,7] ไดรับความสนใจ
อยางมากมาย เน่ืองจากนี้ศักยภาพในการใชงานสูง และมีแนวโนมการ
ลอกเลียนแบบความฉลาดของระบบของมนุษยไดดี โดยเฉพาะในกรณี
ที่ใชเปนตัวควบคุมอัตโนมัติในการแกปญหาการควบคุมของระบบที่ไม
เปนเชิงเสน (nonlinear system) 

ตรรกะฟซซ่ี (fuzzy logic) เปนตรรกะที่มีคาไดตอเน่ืองระหวาง 0 
และ 1 ซ่ึงแตกตางจากตรรกะดั้งเดิม (classical logic) ที่มีคาเฉพาะ 0 
และ 1 เทานั้น ทําใหตรรกะฟซซ่ีน้ีไดรับความสนใจและถูกประยุกตใช
กับงานควบคุมอัตโนมัติมากมาย ในวงการการบินในอวกาศก็ไดรับ
ความสนใจระดับหน่ึงเชนเดียวกัน ตัวอยางงานวิจัยที่ปรากฏ เชน  
[8,9,10] เปนตน 

บทความนี้แสดงผลลัพธของการใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการ
ทรงตัวของดาวเทียมประเภทโมเมนตัมไบอัสที่ใชลอโมเมนตัมและเจ็ท
หัวฉีดเปนตัวกระตุน การศึกษากระทําโดยการจําลองการทํางานใน
คอมพิวเตอร ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไปอยางนาพอใจ 
 
2. รายละเอียดและสมการแบบจาํลองดาวเทียม  
ประเภทของดาวเทียมที่ศึกษาในที่น้ีเปนดาวเทียมประเภทดาวเทียม
คางฟาที่โคจรเปนวงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก ดาวเทียมคางฟามี
คาบของการโคจรเทากับคาบการหมุนรอบตัวเองของโลก ทําให
ตําแหนงของดาวเทียมปรากฏนิ่งบนทองฟาเม่ือเทียบกับโลก 

พิจารณาการโคจรของดาวเทียมดังแสดงในรูปที่ 1 ในที่น้ีกําหนด
ระบบพิกัดบนตัวดาวเทียม ดังน้ี 

- แกนโรล (Roll) หรือ x กําหนดใหอยูในทิศทางสัมผัสกับเวกเตอร
ความเร็วของดาวเทียมในวงโคจร 

- แกนยอ (Yaw) หรือ z กําหนดใหชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลก 
- แกนพิทธ (Pitch) หรือ y กําหนดสอดคลองตามกฎมือขวากับ

แกน x และ z ซ่ึงจะมีทิศทางตั้งฉากกับระนาบวงโคจร 
     โดยที่มุมการทรงตัว (attitude angle) ประกอบดวยมุมโรล (φ ) 
มุมพิทธ (θ ) และมุมยอ (ψ ) ซ่ึงกําหนดทิศทางบวกของมุมตามกฎ
มือขวารอบแกนโรล พิทธ และยอ ตามลําดับ และมีขอสังเกตวาถาไมมี
การควบคุมแลว แกนยอจะชี้ในทิศทางเดิมตลอดเวลาในขณะที่โคจร
รอบโลก สงผลใหแกนยอไมชี้เขาสูศูนยกลางโลกตามที่ตองการ 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 1 ระบบพิกัดของดาวเทียม 
 
     บนตัวดาวเทียมติดตั้งดวยลอโมเมนตัมและเจ็ทหัวฉีด ซ่ึงลอ
โมเมนตัมจะใชเปนอุปกรณกระตุน (Actuator) ในการควบคุมมุมพิทช 

โดยกําหนดใหลอโมเมนตัมติดตั้งโดยเวกเตอรโมเมนตัมของลออยูใน
แนวแกนพิทธ ดังแสดงในรูปที่ 2 ในขณะที่เจ็ทหัวฉีดเปนอุปกรณ
กระตุนในการควบคุมมุมโรลและยอ ติดตั้งในระนาบแกนโรลและยอ 
โดยทํามุมกับแกนยอ α  องศา (ดูรูปที่ 2) นอกจากนี้แลวสมมุติให
หัวฉีดรับคําสั่งการควบคุมผานชุด derived-rate modulator ซ่ึงทําใหตัว
ควบคุมสามารถออกคําสั่งควบคุมเปนสัญญาณแบบตอเน่ืองได แทนที่
จะเปนสัญญาณปดเปดหัวฉีด 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 2 แสดงการติดตั้งลอโมเมนตัมและหัวฉีด 

      ในการหาสมการแบบจําลองดาวเทียมที่ใชลอโมเมนตัมน้ี สามารถ
หาไดโดยตรงจากสมการออยเลอร (Euler’s equation) [1,2]                           
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โดย  www Ih ω= คื อ  ค า ขนาดของ โม เมนตั มของล อ  และ 
zyx I,I,I  คือ คาโมเมนตความเฉื่อย (Moment of Inertia) ของตัว
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ดาวเทียมรอบแกนโรล แกนพิทธ และแกนยอ ตามลําดับ และจากการ
แทนสมการ (2) ในสมการ (1) จะไดสมการแบบจําลองดาวเทียม ดังน้ี 

        ( ) zwzyzyxxxx hIIIGT ωωωω +−−=+ &  

        ( ) wxzxzyyyy hIIIGT && +−−=+ ωωω          (3) 
        ( ) xwyxyxzzzz hIIIGT ωωωω −−−=+ &  

โดยความสัมพันธระหวางเวกเตอรความเร็วเชิงมุม ωv  กับอัตราการ
เปลี่ยนแปลงมุมโรล (φ ) พิทธ (θ ) และยอ (ψ ) หาไดโดยใช Z-Y-X 
transformation ดังน้ี  
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และ wh& คือคาการเปลี่ยนแปลงของคาโมเมนตัมของลอโมเมนตัมใชใน
การควบคุมมุมพิทธ สวนT

v
ในที่น้ีจะมีเฉพาะทอรคที่เกิดจากการเปด

เปดหัวฉีดในการควบคุมมุมโรลและยอเทานั้น ซ่ึงมีคาเทากับ 
( ) ( )[ ]αα s0cT  โดยที่ T  คือ ขนาดทอรคที่เกิดข้ึนจากการปด

หัวฉีด และG
v
ในที่น้ีมีคาเทากับ 
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โดยที่ 0ω  คือ คาความเร็วเชิงมุมของการโคจรรอบโลก และมีคา
เทากับ 7.28×10-5 rad/sec ในกรณีที่เปนดาวเทียมคางฟา 
 
3. รายละเอียดการควบคุม 
แผนผังการควบคุมแสดงในรูปที่ 3 โดยมีรายละเอียดดังน้ี ระบบควบคุม
ประกอบดวยตัวควบคุมแยกกันอิสระสองตัว คือ ตัวควบคุมมุมพิทธและ
ตัวควบคุมมุมโรลและยอ รูปที่ 4 แสดงแผนผังการจําลองการทํางาน
ของท้ังระบบโดยใชโปรแกรม MATLAB/SIMULINK โดยตัวควบคุม
มุมพิทธจะรับคามุมพิทธและอัตราการเปลี่ยนแปลงมุมพิทธ ( θθ &, ) 
เปนอินพุท และคํานวณคาการเปลี่ยนแปลงโมเมนตัม ( wh& ) ของลอ
โมเมนตัมตามกฎการควบคุมเปนคาเอาทพุท ตัวควบคุมที่ใชเปนตัว
ควบคุมแบบฟซซ่ี ฟงกชันคาสมาชิก (membership function) ของฟซซ่ี
เปนฟงกชันสามเหลี่ยม ดังแสดงในรูปที่ 5 โดยแบงคาชวงฐานของ
ฟงกชันของ θθ &, และ wh&  เปน {-0.1, -0.05, 0, 0.05, 0.1},  {-1, -
0.5, 0, 0.5, 1} และ {-20, -10, 0, 10, 20} ตามลําดับ โดยมีกฎการ
ควบคุมดังแสดงในรูปที่ 6 และใช Min-Operation ในการประมวลผล
ของฟซซ่ีในการหาผลลัพธการควบคุม 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 3 แผนผังการควบคุม 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 4 แผนผังการจําลองดวย MATLAB/SIMULINK 
 
  
 
 
 
 

 
รูปที่ 5 ฟงกชันคาสมาชิกของฟซซ่ี 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่ 6 กฎการควบคุมของมุมพิทธ 
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       ตัวควบคุมมุมโรลและยอเปนตัวควบคุมแบบฟซซ่ี รูปแบบ
เชนเดียวกันกับตัวควบคุมมุมพิทธ โดยการแบงคาชวงฐานของฟงกชัน
ของ φφ &, และ uT  กําหนดเปน {-0.1, -0.05, 0, 0.05, 0.1}, {-1, -0.5, 
0, 0.5, 1} และ {-10, -5, 0, 5, 10} ตามลําดับ ตัวควบคุมจะรับเฉพาะ
คามุมโรลและคาการเปลี่ยนแปลงมุมโรล ( φφ &, ) เปนคาอินพุทเทานั้น 
โดยไมตองใชคามุมยอ เน่ืองจากพลวัตรของมุมโรลและมุมยอมีความ
เกี่ยวพัน (Coupling) กัน โดยในที่น้ีกําหนดใหเจ็ทหัวฉีดติดตั้งทํามุมกับ
แกนยอ α = 45 องศา (ดูรูปที่ 2) และกําหนดใหเจ็ทหัวฉีดขับดวยชุด 
derived-rate modulator ซ่ึงทําใหตัวควบคุมสามารถสั่งเปนสัญญาณ
แบบตอเน่ืองแทนสัญญาณปดเปดหัวฉีดได โดยมีกฎการควบคุมแบบ
ฟซซ่ีของตัวควบคุมมุมโรลและยอแสดงในรูปที่ 7 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 7 กฎการควบคุมของมุมโรลและยอ 
 
4.  ผลลัพธ 
รูปที่ 8 และ 9 แสดงผลตอบสนองของคามุมการทรงตัวและอัตราการ
เปลี่ยนแปลงคามุมการทรงตัว พบวาตัวควบคุมสามารถจะบังคับใหมุม
การทรงตัวมีคาเปนศูนยไดอยางตอเน่ือง สงผลใหแกนโรลมีทิศทาง
สัมผัสกับเวกเตอรความเร็วของดาวเทียมในวงโคจร และแกนยอชี้เขาสู
จุดศูนยกลางโลกอยางตลอดเวลา เปนไปตามวัตถุประสงคของการ
ควบคุมที่กําหนดไว โดยรูปที่ 10 และ 11 แสดงการคาโมเมนตัมของลอ
โมเมนตัม และคาสัญญาณควบคุมเจ็ทหัวฉีด ตามลําดับ 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 8 คามุมการทรงตัว 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 9 ความเร็วเชิงมุมของการทรงตัว 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 10 คาโมเมนตัมของลอโมเมนตัม 

 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 11 คาสัญญาณควบคุมเจ็ทหัวฉีด 

 
5.  สรุป 
 บทความนี้แสดงผลลัพธการจําลองการทํางานดวยคอมพิวเตอรของ
การใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการทรงตัวของดาวเทียมประเภท
โมเมนตัมไบอัส อุปกรณกระตุนที่ใชในการควบคุมประกอบดวยลอ
โมเมนตัมและเจ็ทหัวฉีด ดาวเทียมที่ใชในเปนกรณีศึกษาในบทความนี้
เปนดาวเทียมคางฟาที่โคจรเปนวงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก ตัว
ควบคุมเปนแบบฟซซ่ีทําหนาที่ปรับขนาดของโมเมนตัมของลอและเปด
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ปดเจ็ทหัวฉีดเพื่อรักษาใหแกนทั้งสามของดาวเทียมอยูในทิศทางที่
กําหนดตลอดเวลาที่โคจรรอบโลก ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไป
อยางนาพอใจ  
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