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บทคัดยอ
การวิจัยดานอากาศยานโดยทั่วไปจะตองมีการหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรเพื่อใชพิจารณาประสิทธิภาพการบิน และใชออกแบบ
ระบบควบคุมอัตโนมัติ ซ่ึงจะหาไดทั้งจากการคํานวณ การทดลองใน
อุโมงคลม และการบินทดสอบ  สําหรับอากาศยานไรนักบินขนาดที่ไม
ใหญมากนั้นจะสามารถสรางและบินทดสอบไดงาย บทความนี้อธิบาย
ถึงการสรางระบบวัดสภาวะการบินสําหรับอากาศยานไรนักบิน และผล
การทดสอบการทํางานของระบบโดยจําลองการบินในอุโมงคลม 
คําหลัก  อากาศยานไรนักบิน การวัดสภาวะการบิน เซนเซอร 
 
Abstract 
Generally the researches about aircraft have to identify the 
aerodynamic model for the purpose of evaluating flight 
performance and designing automatic flight control. The 
aerodynamic model can be achieved from mathematical method, 
wind tunnel test, and also flight test. The flight test of an 
unmanned aerial vehicle that not so large can be performed not 
difficult. This paper described the development of flight condition 
measurement system and showed test results by free-flight in 
wind tunnel. 
Keywords:  UAV, flight condition measurement, sensor 

1. บทนํา 
โดยทั่วไปในการออกแบบระบบควบคุมการบินของเครื่องบิน

จําเปนตองทราบถึงแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร (aerodynamic 
model) ของเคร่ืองบินลําน้ัน ซ่ึงจะหาไดจากคาสัมประสิทธิ์ทางอากาศ
พลศาสตร (aerodynamic coefficient) ที่ไดทั้งจากการคํานวณ [1] การ
บินทดสอบจริง และการทดสอบในอุโมงคลม [2] 

ในการบินทดสอบจริงทําไดโดยติดตั้งเซนเซอรบนเครื่องบิน [3, 4] 
เพื่อวัดแรงทางอากาศพลศาสตรและสภาวะการบินขณะนั้น แลวนํามา
หาความสัมพันธระหวางแรงและตัวแปรตางๆ อยางไรก็ตามในระหวาง
การบินทดสอบนั้นแรงทางอากาศพลศาสตรจะเปลี่ยนแปลงไปพรอมกัน
กับตัวแปรอื่นๆ เชน เม่ือบังคับเปลี่ยนมุมแพนหาง (elevator) จะทําให
แรงและโมเมนตที่กระทําตอเครื่องบินเปลี่ยนไป เปนผลใหมุมปะทะ 
(angle of attack :α ) อัตราการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะ (derivative of 
angle of attack : α& ) และความเร็วเชิงมุมพิช (pitch rate : ) 
เปลี่ยนแปลงไปดวย  

q

ถาการเปลี่ยนแปลงของตัวแปรตางๆในระหวางบินมีความสัมพันธ
กันเชิงเสนตรง (colinearity) จะทําใหความแมนยําในการหาแบบจําลอง
ทางอากาศพลศาสตรลดลง ดังน้ันจึงตองออกแบบวิธีบินทดสอบให
เหมาะสม เชน เปลี่ยนแปลงความถี่ในการบังคับแพนหางใหเหมาะสม
กับความถี่ธรรมชาติ (natural frequency) ของเคร่ืองบิน 

งานวิจัยน้ีมีวัตถุประสงคเพื่อสรางระบบเซนเซอรสําหรับติดตั้งบน
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อากาศยานไรนักบินและสงขอมูลบันทึกยังภาคพื้นดิน เพื่อนําขอมูลมา
ใชหาแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร ในบทความนี้แสดงรายละเอียด
ของระบบเซนเซอรและการทดสอบการสงขอมูลมาบันทึกผล 
 
2. รายละเอียดของระบบเซนเซอรและระบบสงขอมูล 
 ในงานวิจัยน้ีไดทําการสรางระบบวัดสภาวะการบินแบบไรสาย ดัง
แสดงในรูปที่  1  ซ่ึ งประกอบดวยชุด เซนเซอร  บอรดควบคุม 
ระบบสื่อสารไรสาย และเครื่องคอมพิวเตอรสําหรับบันทึกขอมูล 
 

Controller Board

12 bit A/D 
(16 channel)

MCS-51 
Microcontroller

RF 2.4 GHz

RF 2.4 GHz

4800 bps

Ground Station

Flight Sensor 
(Flight data)

 

รูปที่ 1 ระบบวัดสภาวะการบินแบบไรสาย 
 
2.1 บอรดควบคุม 
 ในรูปที่ 2 แสดงสวนของบอรดควบคุมซ่ึงสรางข้ึนใหสามารถอาน
ขอมูลอนาลอก (analog) ไดจํานวน 16 ชอง แตเน่ืองจากขอจํากัดของ
ความเร็วในการสงขอมูลของชุดสงขอมูลแบบไรสายที่ใชในขณะนี้ 
ดังน้ันการทดสอบในบทความนี้ จึงทดสอบการสงสัญญาณจากชุด
เซนเซอรสําหรับวัดสภาวะการบินเพียง 9 ชอง คือ ความเรงเชิงเสนใน 

3 แกน ( , , ) ความเร็วเชิงมุมใน 3 แกน ( , q ,xa ya za p r ) มุม

ปะทะ (α ) มุมแพนหาง ( eδ ) ความเร็วในการบิน (V ) สัญญาณ
อนาลอก (analog) จากเซนเซอรจะถูกแปลงเปนสัญญาณดิจิตอล 
(digital) โดยใช IC แปลงสัญญาณ A/D เบอร  MCP3208-C ของ 
Microchip มีความละเอียดในการแปลงสัญญาณ 12 bit หรือคิดเปน 
4096 ระดับ จํานวน 2 ตัว บนบอรดควบคุมใชไมโครคอนโทรลเลอร 
MCS-51 (AT89C4051-12) ของ ATMEL ทําหนาที่ควบคุมจังหวะการ
อานขอมูลจากเซ็นเซอรผาน IC A/D แลวนําขอมูลจาก A/D มา
จัดรูปแบบของขอมูลใหเหมาะสม จากนั้นสงขอมูลที่จัดรูปแบบแลวไป
ยังอุปกรณรับ-สงขอมูลแบบไรสาย ซ่ึงอุปกรณรับ-สงขอมูลแบบไรสายที่
ใชขณะน้ีสามารถสงขอมูลไดดวยความเร็วสูงสุดเพียง 4800 bps ขอมูล
ที่สงลงมาจะถูกบันทึกลงในคอมพิวเตอรที่ภาคพื้นเพื่อนํามาใชวิเคราะห
ตอภายหลัง 
 

 

รูปที่ 2 บอรดควบคุมและชุดเซนเซอร 

 
2.2 การติดต้ังชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุม 
 อากาศยานที่ใชทดสอบในขั้นตอนนี้เปนเคร่ืองบินขนาดเล็กบังคับ
ดวยวิทยุ ซ่ึงติดตั้งชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุมเพิ่มเติมบนเครื่องบิน 
ชุดเซนเซอรที่ใชประกอบดวย เซนเซอรวัดความเรง (accelerometer) 
เซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม (rate gyro meter) เซนเซอรวัดมุมปะทะ 
(angle of attack vane) เซนเซอรวัดมุมแพนหาง(potentiometer for 
elevator deflection) และเซนเซอรวัดความเร็วลม (tachometer) 
 การติดตั้งชุดเซนเซอรและบอรดควบคุมใชขาอลูมิเนียมสําหรับยึด
แผงบอรดทั้งหมดดังรูปที่ 3  การสงขอมูลมายังภาคพื้นดินเปนการ
ส่ือสารแบบไรสายไมมีการตอสายสัญญาณจากสวนควบคุมใดๆ ลง
มายังภาคพื้น 
 

 

รูปที่ 3 การติดตั้งชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุม 
 
2.3 การทดสอบในอุโมงคลม 
 เครื่องบินบังคับดวยวิทยุที่ใชทดลองมีความยาวปก 1 m และ
ขอมูลพื้นฐานดังตารางที่ 1 
 
 

Accelerometer & Rate gyro 

RF 2.4 GHz box 

Controller board 

 

 

Elevator deflection 

Tachometer 

Accelerometer 
& Rate gyro 

Angle of attack vane 
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ตารางที่ 1 ขอมูลพื้นฐานของอากาศยานที่ใชทดสอบ 
Wing span 1 m 
Maximum chord length 0.12 m 
Fuselage length 0.74 m 
Weight 
(include sensor, controller board, 
angle of attack vane, tachometer 
and elevator deflection) 

910 g 

 
 ในข้ันตอนน้ีไดทําการทดสอบการทํางานของระบบวัดสภาวะ
ขอมูลการบินที่สรางข้ึนโดยจําลองการบินของอากาศยานในอุโมงคลม 
อุโมงคลมที่ใชเปนอุโมงคลมแบบเปด มีขนาดเสนผานศูนยกลาง 2 m 
ความเร็วลมสูงสุด 7 m/s 
 เคร่ืองบินบังคับถูกแขวนผานรอกและถวงไวดวยนํ้าหนักใหยัง
สามารถเคลื่อนที่ข้ึนและลงไดตามการบังคับแพนหาง ขณะเร่ิมตนความ
สูงของเครื่องบินอยูบริเวณกึ่งกลางของอุโมงคลม ดังรูปที่ 4 
 

 
รูปที่ 4 การแขวนอากาศยานในอุโมงคลม 

 
3. ผลการทดสอบ 
 การทดสอบนี้ทําโดยใชความเร็วลมในอุโมงคลมเปน 7 m/s และ
ทดสอบโดยการบินข้ึนและลงดวยการบังคับปรับแพนหางของเครื่องบิน 
โดยไมมีคาบการเคลื่อนที่ที่แนนอน 
 รูปแบบการบินทดสอบมี 2 แบบ คือการเคลื่อนที่ดวยความถี่ต่ํา 
และความถี่สูง เพื่อทดสอบวาระบบวัดสภาวะขอมูลการบินสามารถอาน
คาจากเซนเซอรและสงขอมูลลงมายงัภาคพื้นดินไดอยางถูกตองหรือไม
เพียงใด ขอมูลที่สงมายังภาคพื้นดนิจะอยูในรูปแบบของระดับสัญญาณ 
A/D ซ่ึงยังไมใชคาที่นํามาใชวิเคราะห จะตองนํามาแปลงใหเปนคาทาง
ฟสิกสโดยใชผลจากการสอบเทียบเซนเซอรแตละชนิด จากนั้นนําขอมูล
ที่แปลงเปนคาทางฟสิกสแลวกรองสัญญาณรบกวนออกดวยโปรแกรม 
MATLAB โดยใช butterworth filter 
 
3.1 ผลการทดสอบดวยการเคลื่อนท่ีความถี่ตํ่า 
 รูปที่ 5 6 และ 7 แสดงกราฟที่ไดจากการเก็บขอมูลจากเซนเซอร

ตางๆ เม่ือบังคับแพนหางดวยความถี่ต่ํา ซ่ึงจะเห็นไดวาเม่ือมีการปรับ
แพนหาง จะทําใหคาที่ไดจากเซ็นเซอรตางๆ เปนไปในลักษณะเดียวกัน
ตามการบังคับแพนหาง 

 
รูปที่ 5 ขอมูลจากเซนเซอรวัดมุมปะทะ มุมแพนหางและความเร็วลม 

 

 
รูปที่ 6 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเรง 

 

 
รูปที่ 7 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม 

 
3.2 การทดสอบดวยการเคลื่อนท่ีความถี่สูง 
 รูปที่ 8 9 และ 10 แสดงขอมูลจากเซ็นเซอรตางๆ เม่ือบังคับแพน

 

Vertical support line 

Pulley 

Wind tunnel 

 

 

AME004



หางดวยความถี่สูง ซ่ึงจะเห็นไดวาคาของเซ็นเซอรตางๆ เปลี่ยนแปลง
ไปตามการบังคับแพนหาง 
 

 
รูปที่ 8 ขอมูลจากเซนเซอรวัดมุมปะทะ มุมแพนหางและความเร็วลม 

 

 
รูปที่ 9 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเรง 

 

 
รูปที่ 10 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม 

 
4. สรุป 
 งานวิจัยในข้ันตอนน้ีไดสรางระบบวัดสภาวะขอมูลการบินแบบไร

สาย และทดสอบการทํางานดวยการจําลองการบินในอุโมงคลมโดยใช
การเคลื่อนที่ดวยความถี่ต่ําและความถี่สูง ระบบวัดสภาวะขอมูลแบบไร
สายที่สรางข้ึนสามารถอานคาจากเซนเซอรและสงขอมูลลงมายัง
ภาคพื้นดินไดทั้งการเคลื่อนที่แบบความถี่ต่ําและความถี่สูง 
 อยางไรก็ตามในผลการทดลองนี้ทําโดยพิจารณาเฉพาะลักษณะ
กราฟของขอมูลที่ไดจากเซ็นเซอร ยังไมพิจารณาการปรับคาออฟเซ็ท
ของเซ็นเซอรตางๆ ซ่ึงการนําผลไปวิเคราะหเพื่อหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรหรือนําไปใชงานในระบบควบคุมอากาศยานแบบ
อัตโนมัติ จําเปนจะตองปรับคาออฟเซ็ท ของเซ็นเซอรทั้งหมดกอน 
 ขอจํากัดอยางหนึ่งของระบบขณะน้ีเกิดข้ึนจากชุดรับสงสัญญาณ
วิทยุ ซ่ึงจากการทดลองจํานวนหลายๆ คร้ังพบวาที่ความเร็ว 4800 bps 
เปนความเร็วที่สามารถสงขอมูลกลับมายังภาคพื้นไดอยางถูกตองมาก
ที่สุดทําใหความเร็วสูงสุดในการสุมขอมูลของการทดลองนี้มีคาประมาณ 
11 Hz เม่ือประมวลสัญญาณจากเซนเซอร 9 ชอง ซ่ึงความเร็วน้ีจะยัง
เพียงพอตอการวัดสภาวะการบินของเครื่องบินขนาดเล็กทั่วไป แตหาก
เพิ่มชองสัญญาณจากเซนเซอรมากข้ึนจะทําใหความเร็วในการสุมขอมูล
ลดลงซ่ึงจะไมเพียงพอตอการวัดสภาวะการบิน 
 สําหรับระบบที่จะทําการพัฒนาตอไป ตองการที่จะสุมสัญญาณที่
ความถี่อยางต่ํา 100 Hz ซ่ึงจะทําไดโดยเปลี่ยนชุดรับสงสัญญาณวิทยุ
เปนแบบ Wi-Fi เน่ืองจากสามารถกําหนดความเร็วในการรับสงขอมูลได
มากกวา และนอกจากนั้นจะเปลี่ยนชุดไมโครคอนโทรลเลอรเปนแบบ 
DSP เพื่อเตรียมการสําหรับระบบที่สามารถประมวลผลขอมูลบน
เคร่ืองบินไดเอง เพื่อพัฒนาไปสูระบบอากาศยานไรนักบิน 
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