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บทคัดยอ
การทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมเปนการจําลองการบินซ่ึงอากาศ
ยานจะยังสามารถเคลื่อนที่ภายในอุโมงคลมไดในองศาอิสระที่ตองการ
ทดสอบ งานวิจัยนําการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมมาใชในการ
ทดสอบการควบคุมการบินของอากาศยานไรนักบิน โดยแสดงตัวอยาง
การควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม การทดสอบทํา 2 
กรณี คือ คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึน และคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุม
กดลง แตละกรณีมีการเปรียบเทียบผลการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ือใช
คาอัตราขยายของตัวควบคุมตางกัน การทดสอบวิธีน้ีสามารถจําลอง
การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชขณะบินไดดี ตัวควบคุมที่นํามาใชสามารถ
ปรับอัตราขยายใหควบคุมมุมพิตชไดตามตองการ  
คําหลัก  อุโมงคลม 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 
 การทดสอบอากาศยานในอุโมงคลมโดยทั่วไปจะเปนการวัดแรง
หรือโมเมนตที่กระทํากับอากาศยานในสภาวะตางๆ [1, 2] เพื่อนําไป
วิเคราะหประสิทธิภาพของอากาศยาน ซ่ึงในการทดสอบอากาศยานจะ
ถูกยึดน่ิงไวในอุโมงคลม แตการทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติ
จําเปนจะตองใหอากาศยานเคลื่อนที่เพื่อที่จะสังเกตผลการควบคุมของ
ระบบที่ออกแบบมา วิธีการทดสอบที่ใชกันแพรหลายคือการจําลองทาง
คณิตศาสตร (mathematical simulation) ผลการทดสอบดวยวิธีน้ีจะ
เชื่อถือไดมากหรือนอยเพียงไรข้ึนอยูกับความถูกตองของแบบจําลอง
ทางคณิตศาสตร (math model) และแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร 
(aerodynamic model) ของอากาศยาน ซ่ึงการหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรสามารถหาไดทั้งจากการคํานวณ [3] การทดลองใน
อุโมงคลม หรือการบินทดสอบ [4] วิธีการทดสอบระบบควบคุมการบิน
อัตโนมัติอีกวิธีหน่ึงที่แพรหลายคือการบินทดสอบ [5] ซ่ึงจะใชการบิน
โดยนักบินสลับกับการบินดวยระบบควบคุมอัตโนมัติ หากระบบควบคุม
อัตโนมัติที่ออกแบบมาไมสามารถควบคุมไดตามตองการจะสลับการให
นักบินเปนผูบังคับอากาศยานกลับเขาสูสภาวะปกติ วิธีการทดสอบนี้จะ
สามารถพิจารณาผลการควบคุมไดดีเน่ืองจากเปนการบินในสภาพจริง 
แตจะมีความเสี่ยงจากการตกของอากาศยาน 
 การทดสอบแบบจลศาสตรในอุโมงคลม [6] เปนการจําลองการบิน
ของอากาศยานใหอยูในอุโมงคลม อากาศยานจะไมถูกยึดน่ิงอยูกับที่ 
แตจะสามารถเคลื่อนที่ไดในองศาอิสระที่ตองการจะทดสอบ วิธีการนี้จึง
สามารถนํามาประยุกตใชทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติได โดย
ยึดอากาศยานไวใหสามารถเคลื่อนที่ไดเฉพาะในองศาอิสระที่จะทดสอบ
ระบบควบคุม หรืออาจปลอยใหอากาศยานเคลื่อนที่ไดอิสระมากขึ้นเพื่อ
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สังเกตผลกระทบตอการเคลื่อนที่ในองศาอิสระอื่น โดยเฉพาะสําหรับ
อากาศยานไรนักบินซ่ึงมีขนาดไมใหญมากนักจะสามารถนําเขาทดสอบ
การเคลื่อนที่ในอุโมงคลมไดโดยไมตองยอขนาด วิธีน้ีจะสามารถชวยลด
ความเสี่ยงจากการตกในการบินทดสอบ และสามารถวิเคราะหผลการ
ควบคุมไดใกลเคียงกับสภาพจริงมากกวาการจําลองทางคณิตศาสตร 
นอกจากนี้ยังสามารถสังเกตการเคลื่อนที่ไดงายและชัดเจนกวาการบิน
ทดสอบ 
 งานวิจัยน้ีแสดงตัวอยางการทดสอบระบบควบคุมการบินอัตโนมัติ
ดวยการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมของอากาศยานขนาดเล็กซ่ึง
มีความยาวปก 1 m โดยแสดงวิธีการทดสอบและผลการทดสอบการ
ควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (proportional control) 
ผลการทดสอบจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ือปรับคาอัตราขยาย
ของตัวควบคุม (P gain) 
  
2. การทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยการทดลองแบบจลศาสตร
ในอุโมงคลม 
 งานวิจัยน้ีเปนการทดสอบตัวควบคุมอัตโนมัติแบบแปรผันตาม
สําหรับควบคุมมุมพิตชดวยแพนหาง รูปที่ 1 แสดงมุมพิตชและมุมแพน
หางของอากาศยาน และรูปที่ 2 แสดงวิธีการควบคุมมุมพิตชดวยตัว
ควบคุมแบบแปรผันตาม 
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รูปที่ 1 มุมพิตชและมุมแพนหาง 
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รูปที่ 2 การควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม 
 
 อากาศยานที่ใชทดสอบในงานวิจัยน้ีเปนเคร่ืองบินบังคับดวยวิทยุ
มีความยาวปก 1 m และขอมูลพ้ืนฐานดังตารางที่ 1 
 
ตารางที่ 1 ขอมูลพ้ืนฐานของอากาศยานที่ใชทดสอบ 

 
  
 
 
 

 อุโมงคลมที่ใชเปนอุโมงคลมแบบเปด มีขนาดเสนผานศูนยกลาง 
2 m ความเร็วลมสูงสุด 7 m/s รูปที่ 3 แสดงการแขวนอากาศยานที่ใช
ทดสอบในอุโมงคลม 
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รูปที่ 3 การแขวนอากาศยานในอุโมงคลม 
 
 อากาศยานจะถูกแขวนไวใหยังสามารถหมุนเชิดข้ึนหรือกดลง
เปลี่ยนแปลงมุมพิตชไดตามการบังคับแพนหาง (elevator) ดังแสดงใน
รูปที่ 3 อากาศยานจะถูกรอยผานจุดศูนยกลางมวลดวยเชือกในแนว
ระดับจากซายไปขวา ทําใหอากาศยานสามารถหมุนไดอิสระรอบแกนนี้ 
สวนเชือกในแนวด่ิงสําหรับชวยพยุงนํ้าหนักของอากาศยานและปองกัน
ไมใหอากาศยานตกในกรณีที่เชือกแนวระดับขาด เชือกแนวดิ่งน้ีจะ
แขวนกับอากาศยานดวยรอกจึงไมกีดขวางหรือจํากัดการหมุน
เปลี่ยนแปลงมุมพิตช 
 บนอากาศยานทดสอบมีเซนเซอรวัดความเอียง (inclinometer) 
OMRON D5R-L02 ติดต้ังไวที่สวนหัวของอากาศยาน และมีเซนเซอร
วัดมุมแพนหาง (potentiometer) ซ่ึงดัดแปลงจากเซนเซอรวัดมุมที่ใชใน
เซอรโวมอเตอรติดต้ังไวคูกับเซอรโวมอเตอรที่ใชควบคุมแพนหาง ดัง
รูปที่ 4  
 

inclinometer

potentiometer
(elevator deflection)

 
 

รูปที่ 4 เซนเซอรบนอากาศยาน 
 
 

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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 ในการทดสอบครั้งน้ีบอรดควบคุมถูกนําออกมาวางไวนอกอากาศ
ยานเพื่อไมใหนํ้าหนักตกลงบนเชือกที่ใชแขวนมากเกินไป ถึงแมวาการ
การวางบอรดควบคุมไวนอกอากาศยานจะทําใหนํ้าหนักของอากาศยาน
ลดลงแตจะยังสามารถจําลองการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชไดเหมือนกับการ
บินจริง เน่ืองจากการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเปนผลจากการควบคุมแพน
หาง ซ่ึงแรงทางอากาศพลศาสตรที่เกิดที่แพนหางไมข้ึนอยูกับนํ้าหนัก
ของอากาศยาน และการแขวนอากาศยานไดแขวนใหผานจุดศูนยกลาง
มวลของอากาศยานจุดเดียวกันกับในสภาพบินจริง ดังน้ันการเปลี่ยน
มุมพิตชจึงเกิดข้ึนเหมือนกับการบินจริง 
 บอรดควบคุมเปนบอรดไมโครคอนโทรเลอร PIC16F877A คา
จากเซนเซอรวัดความเอียงจะถูกอานผานชอง A/D ซ่ึงมีความละเอียด 
10 bit จากน้ันนําไปคํานวณคาของคําส่ังท่ีจะสงไปบังคับแพนหางตาม
วิธีการควบคุมแบบแปรผันตาม (proportional control) ผลการ
เปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมบังคับแพนหางจะถูกสงไปบันทึกผลใน
คอมพิวเตอรภายนอกเพื่อใชในการพิจารณาผลการควบคุมตอไป 
 
3. ผลการทดสอบ 
 การทดสอบการควบคุมมุมพิตชไดปรับอุโมงคลมใหความเร็วลม
เปน 5.5 m/s ใชคําส่ังมุมพิตช 2 กรณีคือเปนมุมเชิดข้ึน +5 องศา และ
เปนมุมกดลง –5 องศา 
 
3.1 การทดสอบดวยคําส่ังมุมพิตชเชิดขึ้น +5 องศา 
 ผลการทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิด
ข้ึน +5 องศา และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (Kp) 
เปน 0.1 0.5 และ 1.0 แสดงในรูปที่ 5 รูปที่ 6 และรูปที่ 7 ตามลําดับ 
โดยในแตละรูปจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมแพนหางใน
ระหวางควบคุม การควบคุมมุมพิตชเร่ิมที่เวลา 1.8 วินาที 
  

 
รูปที่ 5 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 0.1) 
 

 
รูปที่ 6 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 0.5) 
 

 
รูปที่ 7 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช + 5 องศา (Kp = 1.0) 
 
 จากผลการทดสอบเมื่อใชคาอัตราขยาย Kp ของตัวควบคุมเปน 
0.1 ในรูปที่ 5 การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเปนไปตามการควบคุมมุมแพน
หาง มุมพิตชจะคอยๆเพ่ิมข้ึนจนลูเขาสูคาคําส่ัง +5 องศาโดยใชเวลา
ประมาณ 1.5 วินาที เม่ือใชคา Kp เปน 0.5 ในรูปที่ 6 ผลตอบสนองของ
มุมพิตชจะเร็วข้ึน และลูเขาสูคาคําส่ังโดยใชเวลาประมาณ 1 วินาที แต
จะมีการสั่นเกิดข้ึนในชวงเร่ิมตนการควบคุม แตเม่ือเพ่ิมคา Kp ข้ึนไป
อีกเปน 1.0 ในรูปที่ 7 จะเกิดการสั่นข้ึนและการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชจะ
กลายเปนการเปลี่ยนแปลงแบบไมมีเสถียรภาพ 
 การที่การเปลี่ยนแปลงมุมพิตชไมมีเสถียรภาพเม่ือใชคา Kp เปน 
1.0 สาเหตุหน่ึงเน่ืองจากเม่ือเร่ิมตนการควบคุมมุมพิตชเปลี่ยนแปลงไป
อยางรวดเร็วจนมีคาเปน 9 องศา ทําใหอากาศยานเชิดข้ึนจนมีคามุม
ปะทะ (angle of attack) ระหวางทิศของอากาศที่ไหลจากอุโมงคลมกับ
ปกใกลเคียงกับมุมปะทะที่จะทําใหปกเสียแรงยก (stall) ซ่ึงมุมปะทะที่
ทําใหปกเสียแรงยกของอากาศยานที่ใชทดสอบมีคา 12 องศา ดังน้ันจึง
ไมสามารถควบคุมมุมพิตชไดตามที่ตองการ  
 
3.2 การทดสอบดวยคําส่ังมุมพิตชกดลง -5 องศา 
 ผลการทดสอบการควบคุมมุมพิตชดวยคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกด
ลง -5 องศา และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแบบแปรผันตาม (Kp) 
เปน 0.5 1.0 และ 1.5 แสดงในรูปที่ 8 รูปที่ 9 และรูปที่ 10 ตามลําดับ 
โดยในแตละรูปจะแสดงการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชและมุมแพนหางใน
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ระหวางควบคุม การควบคุมมุมพิตชเร่ิมที่เวลา 1.8 วินาที 
 

 
รูปที่ 8 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 0.5) 

 

 
รูปที่ 9  ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 1.0) 

 

 
รูปที่ 10 ผลการควบคุมมุมพิตชเม่ือคําส่ังมุมพิตช - 5 องศา (Kp = 1.5) 
 
 ผลการทดสอบเมื่อคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกดลง -5 องศา เม่ือใช 
Kp เปน 0.5 ดังในรูปที่ 8 มุมพิตชจะถูกควบคุมใหลูเขาสูคาคําส่ังโดยใช
เวลาประมาณ 1 วินาที เม่ือเพ่ิมคา Kp เปน 1.0 ดังในรูปที่ 9 มุมพิตช
จะลูเขาสูคาคําส่ังเร็วข้ึนโดยใชเวลาประมาณ 0.5 วินาที และไมมีการ
ส่ันแบบไมมีเสถียรภาพ เม่ือทดลองเพิ่มคา Kp ข้ึนไปอีกเปน 1.5 ดังใน
รูปที่ 10 มุมพิตชจะยิ่งลูเขาสูคาคําส่ังไดเร็วข้ึนโดยใชเวลาประมาณ 0.3 
วินาที และไมมีการสั่นแบบไมมีเสถียรภาพเชนกัน 

 การที่การควบคุมมุมพิตชในกรณีที่คําส่ังเปนมุมกดลงจะทําใหมุม
ปะทะมีคานอยกวามุมปะทะท่ีทําใหปกเสียแรงยก ดังน้ันจึงยังสามารถ
ควบคุมอากาศยานไดโดยไมเสียเสถียรภาพเม่ือใชคา Kp เปน 1.0 และ 
1.5 ซ่ึงจะตางจากกรณีแรกที่คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึนทําใหมุม
ปะทะมีคาสูงเปนผลใหปกเสียแรงยก 
 
4. สรุป 
 งานวิจัยน้ีไดเสนอวิธีการทดสอบระบบควบคุมการบินของอากาศ
ยานไรนักบินดวยการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมโดยใชตัวอยาง
ในการทดสอบเปนการควบคุมมุมพิตชดวยตัวควบคุมแบบแปรผันตาม 
และไดแสดงผลการทดสอบ 2 กรณี คือ คาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึน
และคาคําส่ังมุมพิตชเปนมุมกดลง การทดสอบในแตละกรณีมีการ
เปรียบเทียบผลการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชเม่ืออัตราขยายของตัวควบคุม
ตางกัน 
 จากผลการทดสอบวิธีการนี้สามารถจําลองการหมุนเปลี่ยนแปลง
มุมพิตชของอากาศยานขณะบินไดดี และตัวควบคุมที่ทดสอบสามารถ
ควบคุมมุมพิตชใหลูเขาสูคาคําส่ังไดตามตองการ แตในกรณีที่คาคําส่ัง
มุมพิตชเปนมุมเชิดข้ึนจะมีการสั่นแบบไมมีเสถียรภาพเกิดข้ึนเม่ือ
อัตราขยายของตัวควบคุมมากกวา 1.0 เน่ืองจากตัวอากาศยานเชิดข้ึน
จนมุมปะทะมีคาใกลเคียงกับมุมปะทะที่ทําใหปกเสียแรงยก (stall) ทํา
ใหไมสามารถควบคุมอากาศยานได 
 ขอดีของการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลมคือจะชวยจําลอง
การบินของอากาศยาน ทําใหสามารถสังเกตการเคลื่อนที่ของอากาศ
ยานไดดวยสายตานอกเหนือจากการวิเคราะหจากกราฟที่ไดจากผลการ
บินทดสอบหรือการจําลองทางคณิตศาสตร ชวยลดความเสี่ยงจากการ
ตกในระหวางการบินทดสอบ และลดความไมแมนยําในการจําลองทาง
คณิตศาสตรที่เกิดข้ึนจากการจําลองรายละเอียดของอากาศยานไมได
ทั้งหมด 
 ระบบเซนเซอร วิธีการคํานวณเพื่อควบคุมมุมพิตชดวยตัว
ควบคุมแบบแปรผันตาม และวิธีการทดลองแบบจลศาสตรในอุโมงคลม
ที่นําเสนอนี้จะนําไปพัฒนาตอเพ่ือใชในโครงการทดสอบการควบคุม
อากาศยานไรนักบินของคณะวิจัยตอไป 
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