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บทคัดยอ
การทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมเปนการจําลองการบินซ่ึงอากาศ
ยานจะยังสามารถเคลื่อนที่ภายในอุโมงคลมไดในองศาอิสระที่ตองการ
ทดสอบ งานวิจัยนําการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมมาใชในการ
ทดสอบการควบคุมการบินของอากาศยานไรนักบิน โดยแสดงตัวอยาง
การควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม การทดสอบทํา 2 
กรณี คือ คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึน และคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุม
กดลง แตละกรณีมีการเปรียบเทียบผลการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ือใช
คาอัตราขยายของตัวควบคุมตางกัน การทดสอบวิธีน้ีสามารถจําลอง
การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชขณะบินไดดี ตัวควบคุมที่นํามาใชสามารถ
ปรับอัตราขยายใหควบคุมมุมพิตชไดตามตองการ  
คําหลัก  อุโมงคลม การทดลองแบบจลศาสตร การควบคุมมุมพิตช 
 
Abstract 
The dynamical test in wind tunnel is the method to simulate the 
flight of an aircraft in considering degree of freedom in the wind 
tunnel. In this research, the dynamical test in wind tunnel was 
applied to test the flight control of UAV. The pitch control by 
proportional feedback control was tested 2 cases, pitch up 
command and pitch down command. In each case the pitch 
angle response when used different gain were compared. This 
dynamical test could well simulate the pitch motion. And the 
controller could control pitch angle to desired value by adjusting 
the gain.    
Keywords:  wind tunnel, dynamical test, pitch control 

1. บทนํา 
 การทดสอบอากาศยานในอุโมงคลมโดยทั่วไปจะเปนการวัดแรง
หรือโมเมนตที่กระทํากับอากาศยานในสภาวะตางๆ [1, 2] เพื่อนําไป
วิเคราะหประสิทธิภาพของอากาศยาน ซ่ึงในการทดสอบอากาศยานจะ
ถูกยึดน่ิงไวในอุโมงคลม แตการทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติ
จําเปนจะตองใหอากาศยานเคลื่อนที่เพื่อที่จะสังเกตผลการควบคุมของ
ระบบที่ออกแบบมา วิธีการทดสอบที่ใชกันแพรหลายคือการจําลองทาง
คณิตศาสตร (mathematical simulation) ผลการทดสอบดวยวิธีน้ีจะ
เชื่อถือไดมากหรือนอยเพียงไรข้ึนอยูกับความถูกตองของแบบจําลอง
ทางคณิตศาสตร (math model) และแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร 
(aerodynamic model) ของอากาศยาน ซ่ึงการหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรสามารถหาไดทั้งจากการคํานวณ [3] การทดลองใน
อุโมงคลม หรือการบินทดสอบ [4] วิธีการทดสอบระบบควบคุมการบิน
อัตโนมัติอีกวิธีหน่ึงที่แพรหลายคือการบินทดสอบ [5] ซ่ึงจะใชการบิน
โดยนักบินสลับกับการบินดวยระบบควบคุมอัตโนมัติ หากระบบควบคุม
อัตโนมัติที่ออกแบบมาไมสามารถควบคุมไดตามตองการจะสลับการให
นักบินเปนผูบังคับอากาศยานกลับเขาสูสภาวะปกติ วิธีการทดสอบนี้จะ
สามารถพิจารณาผลการควบคุมไดดีเน่ืองจากเปนการบินในสภาพจริง 
แตจะมีความเสี่ยงจากการตกของอากาศยาน 
 การทดสอบแบบจลศาสตรในอุโมงคลม [6] เปนการจําลองการบิน
ของอากาศยานใหอยูในอุโมงคลม อากาศยานจะไมถูกยึดน่ิงอยูกับที่ 
แตจะสามารถเคลื่อนที่ไดในองศาอิสระที่ตองการจะทดสอบ วิธีการนี้จึง
สามารถนํามาประยุกตใชทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติได โดย
ยึดอากาศยานไวใหสามารถเคลื่อนที่ไดเฉพาะในองศาอิสระที่จะทดสอบ
ระบบควบคุม หรืออาจปลอยใหอากาศยานเคลื่อนที่ไดอิสระมากขึ้นเพื่อ
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สังเกตผลกระทบตอการเคลื่อนที่ในองศาอิสระอื่น โดยเฉพาะสําหรับ
อากาศยานไรนักบินซ่ึงมีขนาดไมใหญมากนักจะสามารถนําเขาทดสอบ
การเคลื่อนที่ในอุโมงคลมไดโดยไมตองยอขนาด วิธีน้ีจะสามารถชวยลด
ความเสี่ยงจากการตกในการบินทดสอบ และสามารถวิเคราะหผลการ
ควบคุมไดใกลเคียงกับสภาพจริงมากกวาการจําลองทางคณิตศาสตร 
นอกจากนี้ยังสามารถสังเกตการเคลื่อนที่ไดงายและชัดเจนกวาการบิน
ทดสอบ 
 งานวิจัยน้ีแสดงตัวอยางการทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติ
ดวยการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมของอากาศยานขนาดเล็กซ่ึง
มีความยาวปก 1 m โดยแสดงวิธีการทดสอบและผลการทดสอบการ
ควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (proportional control) 
ผลการทดสอบจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ือปรับคาอัตราขยาย
ของตัวควบคุม (P gain) 
  
2. การทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยการทดลองแบบจลศาสตร
ในอุโมงคลม 
 งานวิจัยน้ีเปนการทดสอบตัวควบคุมอัตโนมัติแบบแปรผันตาม
สําหรับควบคุมมุมพิตชดวยแพนหาง รูปที่ 1 แสดงมุมพิตชและมุมแพน
หางของอากาศยาน และรูปที่ 2 แสดงวิธีการควบคุมมุมพิตชดวยตัว
ควบคุมแบบแปรผันตาม 
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รูปที่ 1 มุมพิตชและมุมแพนหาง 
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รูปที่ 2 การควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม 
 
 อากาศยานที่ใชทดสอบในงานวิจัยน้ีเปนเคร่ืองบินบังคับดวยวิทยุ
มีความยาวปก 1 m และขอมูลพ้ืนฐานดังตารางที่ 1 
 
ตารางที่ 1 ขอมูลพ้ืนฐานของอากาศยานที่ใชทดสอบ 

 
  
 
 
 

 อุโมงคลมที่ใชเปนอุโมงคลมแบบเปด มีขนาดเสนผานศูนยกลาง 
2 m ความเร็วลมสูงสุด 7 m/s รูปที่ 3 แสดงการแขวนอากาศยานที่ใช
ทดสอบในอุโมงคลม 
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รูปที่ 3 การแขวนอากาศยานในอุโมงคลม 
 
 อากาศยานจะถูกแขวนไวใหยังสามารถหมุนเชิดข้ึนหรือกดลง
เปลี่ยนแปลงมุมพิตชไดตามการบังคับแพนหาง (elevator) ดังแสดงใน
รูปที่ 3 อากาศยานจะถูกรอยผานจุดศูนยกลางมวลดวยเชือกในแนว
ระดับจากซายไปขวา ทําใหอากาศยานสามารถหมุนไดอิสระรอบแกนนี้ 
สวนเชือกในแนวด่ิงสําหรับชวยพยุงนํ้าหนักของอากาศยานและปองกัน
ไมใหอากาศยานตกในกรณีที่เชือกแนวระดับขาด เชือกแนวดิ่งน้ีจะ
แขวนกับอากาศยานดวยรอกจึงไมกีดขวางหรือจํากัดการหมุน
เปลี่ยนแปลงมุมพิตช 
 บนอากาศยานทดสอบมีเซนเซอรวัดความเอียง (inclinometer) 
OMRON D5R-L02 ติดต้ังไวที่สวนหัวของอากาศยาน และมีเซนเซอร
วัดมุมแพนหาง (potentiometer) ซ่ึงดัดแปลงจากเซนเซอรวัดมุมที่ใชใน
เซอรโวมอเตอรติดต้ังไวคูกับเซอรโวมอเตอรที่ใชควบคุมแพนหาง ดัง
รูปที่ 4  
 

inclinometer

potentiometer
(elevator deflection)

 
 

รูปที่ 4 เซนเซอรบนอากาศยาน 
 
 

Wing span 1 m 
Maximum chord length 0.12 m 
Fuselage length 0.74 m 
Weight (not include controller board) 357 g 
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 ในการทดสอบครั้งน้ีบอรดควบคุมถูกนําออกมาวางไวนอกอากาศ
ยานเพื่อไมใหนํ้าหนักตกลงบนเชือกที่ใชแขวนมากเกินไป ถึงแมวาการ
การวางบอรดควบคุมไวนอกอากาศยานจะทําใหนํ้าหนักของอากาศยาน
ลดลงแตจะยังสามารถจําลองการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชไดเหมือนกับการ
บินจริง เน่ืองจากการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเปนผลจากการควบคุมแพน
หาง ซ่ึงแรงทางอากาศพลศาสตรที่เกิดที่แพนหางไมข้ึนอยูกับนํ้าหนัก
ของอากาศยาน และการแขวนอากาศยานไดแขวนใหผานจุดศูนยกลาง
มวลของอากาศยานจุดเดียวกันกับในสภาพบินจริง ดังน้ันการเปลี่ยน
มุมพิตชจึงเกิดข้ึนเหมือนกับการบินจริง 
 บอรดควบคุมเปนบอรดไมโครคอนโทรเลอร PIC16F877A คา
จากเซนเซอรวัดความเอียงจะถูกอานผานชอง A/D ซ่ึงมีความละเอียด 
10 bit จากน้ันนําไปคํานวณคาของคําส่ังท่ีจะสงไปบังคับแพนหางตาม
วิธีการควบคุมแบบแปรผันตาม (proportional control) ผลการ
เปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมบังคับแพนหางจะถูกสงไปบันทึกผลใน
คอมพิวเตอรภายนอกเพื่อใชในการพิจารณาผลการควบคุมตอไป 
 
3. ผลการทดสอบ 
 การทดสอบการควบคุมมุมพิตชไดปรับอุโมงคลมใหความเร็วลม
เปน 5.5 m/s ใชคําส่ังมุมพิตช 2 กรณีคือเปนมุมเชิดข้ึน +5 องศา และ
เปนมุมกดลง –5 องศา 
 
3.1 การทดสอบดวยคําส่ังมุมพิตชเชิดขึ้น +5 องศา 
 ผลการทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิด
ข้ึน +5 องศา และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (Kp) 
เปน 0.1 0.5 และ 1.0 แสดงในรูปที่ 5 รูปที่ 6 และรูปที่ 7 ตามลําดับ 
โดยในแตละรูปจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมแพนหางใน
ระหวางควบคุม การควบคุมมุมพิตชเร่ิมที่เวลา 1.8 วินาที 
  

 
รูปที่ 5 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 0.1) 
 

 
รูปที่ 6 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 0.5) 
 

 
รูปที่ 7 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 1.0) 
 
 จากผลการทดสอบเมื่อใชคาอัตราขยาย Kp ของตัวควบคุมเปน 
0.1 ในรูปที่ 5 การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเปนไปตามการควบคุมมุมแพน
หาง มุมพิตชจะคอยๆเพ่ิมข้ึนจนลูเขาสูคาคําส่ัง +5 องศาโดยใชเวลา
ประมาณ 1.5 วินาที เม่ือใชคา Kp เปน 0.5 ในรูปที่ 6 ผลตอบสนองของ
มุมพิตชจะเร็วข้ึน และลูเขาสูคาคําส่ังโดยใชเวลาประมาณ 1 วินาที แต
จะมีการสั่นเกิดข้ึนในชวงเร่ิมตนการควบคุม แตเม่ือเพ่ิมคา Kp ข้ึนไป
อีกเปน 1.0 ในรูปที่ 7 จะเกิดการสั่นข้ึนและการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชจะ
กลายเปนการเปลี่ยนแปลงแบบไมมีเสถียรภาพ 
 การที่การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชไมมีเสถียรภาพเม่ือใชคา Kp เปน 
1.0 สาเหตุหน่ึงเน่ืองจากเม่ือเร่ิมตนการควบคุมมุมพิตชเปลี่ยนแปลงไป
อยางรวดเร็วจนมีคาเปน 9 องศา ทําใหอากาศยานเชิดข้ึนจนมีคามุม
ปะทะ (angle of attack) ระหวางทิศของอากาศที่ไหลจากอุโมงคลมกับ
ปกใกลเคียงกับมุมปะทะที่จะทําใหปกเสียแรงยก (stall) ซ่ึงมุมปะทะที่
ทําใหปกเสียแรงยกของอากาศยานที่ใชทดสอบมีคา 12 องศา ดังน้ันจึง
ไมสามารถควบคุมมุมพิตชไดตามที่ตองการ  
 
3.2 การทดสอบดวยคําส่ังมุมพิตชกดลง -5 องศา 
 ผลการทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกด
ลง -5 องศา และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (Kp) 
เปน 0.5 1.0 และ 1.5 แสดงในรูปที่ 8 รูปที่ 9 และรูปที่ 10 ตามลําดับ 
โดยในแตละรูปจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมแพนหางใน
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ระหวางควบคุม การควบคุมมุมพิตชเร่ิมที่เวลา 1.8 วินาที 
 

 
รูปที่ 8 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 0.5) 

 

 
รูปที่ 9  ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 1.0) 

 

 
รูปที่ 10 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 1.5) 
 
 ผลการทดสอบเมื่อคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกดลง -5 องศา เม่ือใช 
Kp เปน 0.5 ดังในรูปที่ 8 มุมพิตชจะถูกควบคุมใหลูเขาสูคาคําส่ังโดยใช
เวลาประมาณ 1 วินาที เม่ือเพ่ิมคา Kp เปน 1.0 ดังในรูปที่ 9 มุมพิตช
จะลูเขาสูคาคําส่ังเร็วข้ึนโดยใชเวลาประมาณ 0.5 วินาที และไมมีการ
ส่ันแบบไมมีเสถียรภาพ เม่ือทดลองเพิ่มคา Kp ข้ึนไปอีกเปน 1.5 ดังใน
รูปที่ 10 มุมพิตชจะยิ่งลูเขาสูคาคําส่ังไดเร็วข้ึนโดยใชเวลาประมาณ 0.3 
วินาที และไมมีการสั่นแบบไมมีเสถียรภาพเชนกัน 

 การที่การควบคุมมุมพิตชในกรณีที่คําส่ังเปนมุมกดลงจะทําใหมุม
ปะทะมีคานอยกวามุมปะทะท่ีทําใหปกเสียแรงยก ดังน้ันจึงยังสามารถ
ควบคุมอากาศยานไดโดยไมเสียเสถียรภาพเม่ือใชคา Kp เปน 1.0 และ 
1.5 ซ่ึงจะตางจากกรณีแรกที่คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึนทําใหมุม
ปะทะมีคาสูงเปนผลใหปกเสียแรงยก 
 
4. สรุป 
 งานวิจัยน้ีไดเสนอวิธีการทดสอบระบบควบคุมการบินของอากาศ
ยานไรนักบินดวยการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมโดยใชตัวอยาง
ในการทดสอบเปนการควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม 
และไดแสดงผลการทดสอบ 2 กรณี คือ คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึน
และคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกดลง การทดสอบในแตละกรณีมีการ
เปรียบเทียบผลการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ืออัตราขยายของตัวควบคุม
ตางกัน 
 จากผลการทดสอบวิธีการนี้สามารถจําลองการหมุนเปลี่ยนแปลง
มุมพิตชของอากาศยานขณะบินไดดี และตัวควบคุมที่ทดสอบสามารถ
ควบคุมมุมพิตชใหลูเขาสูคาคําส่ังไดตามตองการ แตในกรณีที่คาคําส่ัง
มุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึนจะมีการสั่นแบบไมมีเสถียรภาพเกิดข้ึนเม่ือ
อัตราขยายของตัวควบคุมมากกวา 1.0 เน่ืองจากตัวอากาศยานเชิดข้ึน
จนมุมปะทะมีคาใกลเคียงกับมุมปะทะที่ทําใหปกเสียแรงยก (stall) ทํา
ใหไมสามารถควบคุมอากาศยานได 
 ขอดีของการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมคือจะชวยจําลอง
การบินของอากาศยาน ทําใหสามารถสังเกตการเคลื่อนที่ของอากาศ
ยานไดดวยสายตานอกเหนือจากการวิเคราะหจากกราฟที่ไดจากผลการ
บินทดสอบหรือการจําลองทางคณิตศาสตร ชวยลดความเสี่ยงจากการ
ตกในระหวางการบินทดสอบ และลดความไมแมนยําในการจําลองทาง
คณิตศาสตรที่เกิดข้ึนจากการจําลองรายละเอียดของอากาศยานไมได
ทั้งหมด 
 ระบบเซนเซอร วิธีการคํานวณเพื่อควบคุมมุมพิตชดวยตัว
ควบคุมแบบแปรผันตาม และวิธีการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลม
ที่นําเสนอนี้จะนําไปพัฒนาตอเพ่ือใชในโครงการทดสอบการควบคุม
อากาศยานไรนักบินของคณะวิจัยตอไป 
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