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บทคัดยอ 
บทความนี้แสดงผลลัพธของการใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการทรง
ตัวของดาวเทียมประเภทโมเมนตัมไบอัสที่ใชลอโมเมนตัมและเจ็ท
หัวฉีดเปนตัวกระตุนในแนวแกนพิทธและแนวโรล-ยอ ตามลําดับ 
การศึกษาไดกระทําโดยการจําลองการทํางานในคอมพิวเตอร ดาวเทียม
ที่ใชในเปนกรณีศึกษาในบทความนี้เปนดาวเทียมคางฟาที่โคจรเปน
วงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก แกนเวกเตอรยอของดาวเทียม
กําหนดใหชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลกในขณะโคจรอยูตลอดเวลา สวนแกน
เวกเตอรโรลและพิทธกําหนดใหอยู ในทิศทางสัมผัสกับเวกเตอร
ความเร็วของการโคจรและตั้งฉากกับระนาบวงโคจร ตามลําดับ ลอ
โมเมนตัมติดตั้งใหแกนของลอขนานกับแกนเวกเตอรพิทธ  ตัวควบคุม
แบบฟซซ่ีทําหนาที่ปรับขนาดของโมเมนตัมของลอและเปดปดเจ็ท
หัวฉีดเพื่อรักษาใหแกนทั้งสามของดาวเทียมอยูในทิศทางที่กําหนด
ตลอดเวลาที่โคจรรอบโลก ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไปอยาง
นาพอใจ 
 
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]   ลอโมเมนตัม (momentum wheel) จะถูก
กําหนดใหหมุนอยางตอเน่ือง เพื่อรักษาใหคาโมเมนตัมของดาวเทียมมี
คาสูงมาก เม่ือเทียบกับทอรคภายนอกที่จะมารบกวน ซ่ึงการควบคุม
แบบน้ีใชกันทั่วไปกับดาวเทียมที่ตองการใหมุมการทรงของดาวเทียม
สัมพันธกับการหมุนของโลก เชน ตองการใหจานรับสงสัญญาณที่ติด
ตั้งอยูกับตัวดาวเทียมชี้ที่โลกตลอดเวลา เปนตน โดยทั่วไปแกนโรล 
(roll) พิทธ (pitch) และยอ (yaw) ของดาวเทียมจะถูกกําหนดใหอยูใน
ทิศทางสัมผัสกับเวกเตอรความเร็วของการโคจร ทิศทางตั้งฉากกับ
ระนาบวงโคจร และทิศทางชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลก ตามลําดับ และลอ
โมเมนตัมจะติดตั้งใหแกนของลอขนานกับแกนพิทธ  เพื่อสราง
เสถียรภาพในแนวแกนพิทธ ขอดีของการควบคุมแบบโมเมนตัมไบอัส
ในลักษณะนี้ประกอบดวย (1) มีความเสถียรภาพตอทอรคภายนอกที่จะ
มารบกวนเหมือนกับของดาวเทียมแบบหมุน (2) มีความเกี่ยวของกัน
ระหวางโรลและยอทําใหสามารถรักษามุมยอไดโดยไมตองใชอุปกรณ
วัดมุมยอ (yaw sensor) (3) สามารถควบคุมมุมพิทธไดโดยตรงจากลอ
โมเมนตัม และ (4) สามารถติดตั้งอุปกรณวัดเสนขอบฟาของโลกบนตัว
ลอโมเมนตัมไดโดยตรง ซ่ึงอุปกรณวัดเสนขอบฟาโลกจะใชหาคามุม
การทรงตัวของดาวเทียม [1] 



ปจจุบันระบบอัจฉริยะ (intelligent system) โดยเฉพาะระบบ
โครงขายนิวรอล (neural networks) [3] ตรรกะฟซซ่ี (fuzzy logic) [4,5] 
และวิธีการเชิงพันธุกรรม (genetic algorithm) [6,7] ไดรับความสนใจ
อยางมากมาย เน่ืองจากนี้ศักยภาพในการใชงานสูง และมีแนวโนมการ
ลอกเลียนแบบความฉลาดของระบบของมนุษยไดดี โดยเฉพาะในกรณี
ที่ใชเปนตัวควบคุมอัตโนมัติในการแกปญหาการควบคุมของระบบที่ไม
เปนเชิงเสน (nonlinear system) 

ตรรกะฟซซ่ี (fuzzy logic) เปนตรรกะที่มีคาไดตอเน่ืองระหวาง 0 
และ 1 ซ่ึงแตกตางจากตรรกะดั้งเดิม (classical logic) ที่มีคาเฉพาะ 0 
และ 1 เทานั้น ทําใหตรรกะฟซซ่ีน้ีไดรับความสนใจและถูกประยุกตใช
กับงานควบคุมอัตโนมัติมากมาย ในวงการการบินในอวกาศก็ไดรับ
ความสนใจระดับหน่ึงเชนเดียวกัน ตัวอยางงานวิจัยที่ปรากฏ เชน  
[8,9,10] เปนตน 

บทความนี้แสดงผลลัพธของการใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการ
ทรงตัวของดาวเทียมประเภทโมเมนตัมไบอัสที่ใชลอโมเมนตัมและเจ็ท
หัวฉีดเปนตัวกระตุน การศึกษากระทําโดยการจําลองการทํางานใน
คอมพิวเตอร ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไปอยางนาพอใจ 
 
2. รายละเอียดและสมการแบบจาํลองดาวเทียม  
ประเภทของดาวเทียมที่ศึกษาในที่น้ีเปนดาวเทียมประเภทดาวเทียม
คางฟาที่โคจรเปนวงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก ดาวเทียมคางฟามี
คาบของการโคจรเทากับคาบการหมุนรอบตัวเองของโลก ทําให
ตําแหนงของดาวเทียมปรากฏนิ่งบนทองฟาเม่ือเทียบกับโลก 

พิจารณาการโคจรของดาวเทียมดังแสดงในรูปที่ 1 ในที่น้ีกําหนด
ระบบพิกัดบนตัวดาวเทียม ดังน้ี 

- แกนโรล (Roll) หรือ x กําหนดใหอยูในทิศทางสัมผัสกับเวกเตอร
ความเร็วของดาวเทียมในวงโคจร 

- แกนยอ (Yaw) หรือ z กําหนดใหชี้เขาสูจุดศูนยกลางโลก 
- แกนพิทธ (Pitch) หรือ y กําหนดสอดคลองตามกฎมือขวากับ

แกน x และ z ซ่ึงจะมีทิศทางตั้งฉากกับระนาบวงโคจร 
     โดยที่มุมการทรงตัว (attitude angle) ประกอบดวยมุมโรล (φ ) 
มุมพิทธ (θ ) และมุมยอ (ψ ) ซ่ึงกําหนดทิศทางบวกของมุมตามกฎ
มือขวารอบแกนโรล พิทธ และยอ ตามลําดับ และมีขอสังเกตวาถาไมมี
การควบคุมแลว แกนยอจะชี้ในทิศทางเดิมตลอดเวลาในขณะที่โคจร
รอบโลก สงผลใหแกนยอไมชี้เขาสูศูนยกลางโลกตามที่ตองการ 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 1 ระบบพิกัดของดาวเทียม 
 
     บนตัวดาวเทียมติดตั้งดวยลอโมเมนตัมและเจ็ทหัวฉีด ซ่ึงลอ
โมเมนตัมจะใชเปนอุปกรณกระตุน (Actuator) ในการควบคุมมุมพิทช 

โดยกําหนดใหลอโมเมนตัมติดตั้งโดยเวกเตอรโมเมนตัมของลออยูใน
แนวแกนพิทธ ดังแสดงในรูปที่ 2 ในขณะที่เจ็ทหัวฉีดเปนอุปกรณ
กระตุนในการควบคุมมุมโรลและยอ ติดตั้งในระนาบแกนโรลและยอ 
โดยทํามุมกับแกนยอ α  องศา (ดูรูปที่ 2) นอกจากนี้แลวสมมุติให
หัวฉีดรับคําสั่งการควบคุมผานชุด derived-rate modulator ซ่ึงทําใหตัว
ควบคุมสามารถออกคําสั่งควบคุมเปนสัญญาณแบบตอเน่ืองได แทนที่
จะเปนสัญญาณปดเปดหัวฉีด 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 2 แสดงการติดตั้งลอโมเมนตัมและหัวฉีด 

      ในการหาสมการแบบจําลองดาวเทียมที่ใชลอโมเมนตัมน้ี สามารถ
หาไดโดยตรงจากสมการออยเลอร (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 คาโมเมนตความเฉื่อย (Moment of Inertia) ของตัว
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ดาวเทียมรอบแกนโรล แกนพิทธ และแกนยอ ตามลําดับ และจากการ
แทนสมการ (2) ในสมการ (1) จะไดสมการแบบจําลองดาวเทียม ดังน้ี 

        ( ) zwzyzyxxxx hIIIGT ωωωω +−−=+ &  

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

โดยความสัมพันธระหวางเวกเตอรความเร็วเชิงมุม ωv  กับอัตราการ
เปลี่ยนแปลงมุมโรล (φ ) พิทธ (θ ) และยอ (ψ ) หาไดโดยใช Z-Y-X 
transformation ดังน้ี  
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และ wh& คือคาการเปลี่ยนแปลงของคาโมเมนตัมของลอโมเมนตัมใชใน
การควบคุมมุมพิทธ สวนT

v
ในที่น้ีจะมีเฉพาะทอรคที่เกิดจากการเปด

เปดหัวฉีดในการควบคุมมุมโรลและยอเทานั้น ซ่ึงมีคาเทากับ 
( ) ( )[ ]αα s0cT  โดยที่ T  คือ ขนาดทอรคที่เกิดข้ึนจากการปด

หัวฉีด และG
v
ในที่น้ีมีคาเทากับ 
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โดยที่ 0ω  คือ คาความเร็วเชิงมุมของการโคจรรอบโลก และมีคา
เทากับ 7.28×10-5 rad/sec ในกรณีที่เปนดาวเทียมคางฟา 
 
3. รายละเอียดการควบคุม 
แผนผังการควบคุมแสดงในรูปที่ 3 โดยมีรายละเอียดดังน้ี ระบบควบคุม
ประกอบดวยตัวควบคุมแยกกันอิสระสองตัว คือ ตัวควบคุมมุมพิทธและ
ตัวควบคุมมุมโรลและยอ รูปที่ 4 แสดงแผนผังการจําลองการทํางาน
ของท้ังระบบโดยใชโปรแกรม MATLAB/SIMULINK โดยตัวควบคุม
มุมพิทธจะรับคามุมพิทธและอัตราการเปลี่ยนแปลงมุมพิทธ ( θθ &, ) 
เปนอินพุท และคํานวณคาการเปลี่ยนแปลงโมเมนตัม ( wh& ) ของลอ
โมเมนตัมตามกฎการควบคุมเปนคาเอาทพุท ตัวควบคุมที่ใชเปนตัว
ควบคุมแบบฟซซ่ี ฟงกชันคาสมาชิก (membership function) ของฟซซ่ี
เปนฟงกชันสามเหลี่ยม ดังแสดงในรูปที่ 5 โดยแบงคาชวงฐานของ
ฟงกชันของ θθ &, และ wh&  เปน {-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
ของฟซซ่ีในการหาผลลัพธการควบคุม 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 3 แผนผังการควบคุม 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 4 แผนผังการจําลองดวย MATLAB/SIMULINK 
 
  
 
 
 
 

 
รูปที่ 5 ฟงกชันคาสมาชิกของฟซซ่ี 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
 
 

รูปที่ 6 กฎการควบคุมของมุมพิทธ 
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       ตัวควบคุมมุมโรลและยอเปนตัวควบคุมแบบฟซซ่ี รูปแบบ
เชนเดียวกันกับตัวควบคุมมุมพิทธ โดยการแบงคาชวงฐานของฟงกชัน
ของ φφ &, และ uT  กําหนดเปน {-0.1, -0.05, 0, 0.05, 0.1}, {-1, -0.5, 
0, 0.5, 1} และ {-10, -5, 0, 5, 10} ตามลําดับ ตัวควบคุมจะรับเฉพาะ
คามุมโรลและคาการเปลี่ยนแปลงมุมโรล ( φφ &, ) เปนคาอินพุทเทานั้น 
โดยไมตองใชคามุมยอ เน่ืองจากพลวัตรของมุมโรลและมุมยอมีความ
เกี่ยวพัน (Coupling) กัน โดยในที่น้ีกําหนดใหเจ็ทหัวฉีดติดตั้งทํามุมกับ
แกนยอ α = 45 องศา (ดูรูปที่ 2) และกําหนดใหเจ็ทหัวฉีดขับดวยชุด 
derived-rate modulator ซ่ึงทําใหตัวควบคุมสามารถสั่งเปนสัญญาณ
แบบตอเน่ืองแทนสัญญาณปดเปดหัวฉีดได โดยมีกฎการควบคุมแบบ
ฟซซ่ีของตัวควบคุมมุมโรลและยอแสดงในรูปที่ 7 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 7 กฎการควบคุมของมุมโรลและยอ 
 
4.  ผลลัพธ 
รูปที่ 8 และ 9 แสดงผลตอบสนองของคามุมการทรงตัวและอัตราการ
เปลี่ยนแปลงคามุมการทรงตัว พบวาตัวควบคุมสามารถจะบังคับใหมุม
การทรงตัวมีคาเปนศูนยไดอยางตอเน่ือง สงผลใหแกนโรลมีทิศทาง
สัมผัสกับเวกเตอรความเร็วของดาวเทียมในวงโคจร และแกนยอชี้เขาสู
จุดศูนยกลางโลกอยางตลอดเวลา เปนไปตามวัตถุประสงคของการ
ควบคุมที่กําหนดไว โดยรูปที่ 10 และ 11 แสดงการคาโมเมนตัมของลอ
โมเมนตัม และคาสัญญาณควบคุมเจ็ทหัวฉีด ตามลําดับ 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

รูปที่ 8 คามุมการทรงตัว 

 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 9 ความเร็วเชิงมุมของการทรงตัว 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 10 คาโมเมนตัมของลอโมเมนตัม 

 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 

 
รูปที่ 11 คาสัญญาณควบคุมเจ็ทหัวฉีด 

 
5.  สรุป 
 บทความนี้แสดงผลลัพธการจําลองการทํางานดวยคอมพิวเตอรของ
การใชตรรกะฟซซ่ีเปนตัวควบคุมการทรงตัวของดาวเทียมประเภท
โมเมนตัมไบอัส อุปกรณกระตุนที่ใชในการควบคุมประกอบดวยลอ
โมเมนตัมและเจ็ทหัวฉีด ดาวเทียมที่ใชในเปนกรณีศึกษาในบทความนี้
เปนดาวเทียมคางฟาที่โคจรเปนวงกลมในระนาบเสนศูนยสูตรโลก ตัว
ควบคุมเปนแบบฟซซ่ีทําหนาที่ปรับขนาดของโมเมนตัมของลอและเปด
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ปดเจ็ทหัวฉีดเพื่อรักษาใหแกนทั้งสามของดาวเทียมอยูในทิศทางที่
กําหนดตลอดเวลาที่โคจรรอบโลก ผลลัพธของการจําลองทํางานเปนไป
อยางนาพอใจ  
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