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บทคัดยอ
การวิจัยดานอากาศยานโดยทั่วไปจะตองมีการหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรเพื่อใชพิจารณาประสิทธิภาพการบิน และใชออกแบบ
ระบบควบคุมอัตโนมัติ ซ่ึงจะหาไดทั้งจากการคํานวณ การทดลองใน
อุโมงคลม และการบินทดสอบ  สําหรับอากาศยานไรนักบินขนาดที่ไม
ใหญมากนั้นจะสามารถสรางและบินทดสอบไดงาย บทความนี้อธิบาย
ถึงการสรางระบบวัดสภาวะการบินสําหรับอากาศยานไรนักบิน และผล
การทดสอบการทํางานของระบบโดยจําลองการบินในอุโมงคลม 
คําหลัก  อากาศยานไรนักบิน 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

จําเปนตองทราบถึงแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร (aerodynamic 
model) ของเคร่ืองบินลําน้ัน ซ่ึงจะหาไดจากคาสัมประสิทธิ์ทางอากาศ
พลศาสตร (aerodynamic coefficient) ที่ไดทั้งจากการคํานวณ [1] การ
บินทดสอบจริง และการทดสอบในอุโมงคลม [2] 

ในการบินทดสอบจริงทําไดโดยติดตั้งเซนเซอรบนเครื่องบิน [3, 4] 
เพื่อวัดแรงทางอากาศพลศาสตรและสภาวะการบินขณะนั้น แลวนํามา
หาความสัมพันธระหวางแรงและตัวแปรตางๆ อยางไรก็ตามในระหวาง
การบินทดสอบนั้นแรงทางอากาศพลศาสตรจะเปลี่ยนแปลงไปพรอมกัน
กับตัวแปรอื่นๆ เชน เม่ือบังคับเปลี่ยนมุมแพนหาง (elevator) จะทําให
แรงและโมเมนตที่กระทําตอเครื่องบินเปลี่ยนไป เปนผลใหมุมปะทะ 
(angle of attack :α ) อัตราการเปลี่ยนแปลงมุมปะทะ (derivative of 
angle of attack : α& ) และความเร็วเชิงมุมพิช (pitch rate : ) 
เปลี่ยนแปลงไปดวย  

q

ถาการเปลี่ยนแปลงของตัวแปรตางๆในระหวางบินมีความสัมพันธ
กันเชิงเสนตรง (colinearity) จะทําใหความแมนยําในการหาแบบจําลอง
ทางอากาศพลศาสตรลดลง ดังน้ันจึงตองออกแบบวิธีบินทดสอบให
เหมาะสม เชน เปลี่ยนแปลงความถี่ในการบังคับแพนหางใหเหมาะสม
กับความถี่ธรรมชาติ (natural frequency) ของเคร่ืองบิน 

งานวิจัยน้ีมีวัตถุประสงคเพื่อสรางระบบเซนเซอรสําหรับติดตั้งบน
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อากาศยานไรนักบินและสงขอมูลบันทึกยังภาคพื้นดิน เพื่อนําขอมูลมา
ใชหาแบบจําลองทางอากาศพลศาสตร ในบทความนี้แสดงรายละเอียด
ของระบบเซนเซอรและการทดสอบการสงขอมูลมาบันทึกผล 
 
2. รายละเอียดของระบบเซนเซอรและระบบสงขอมูล 
 ในงานวิจัยน้ีไดทําการสรางระบบวัดสภาวะการบินแบบไรสาย ดัง
แสดงในรูปที่  1  ซ่ึ งประกอบดวยชุด เซนเซอร  บอรดควบคุม 
ระบบสื่อสารไรสาย และเครื่องคอมพิวเตอรสําหรับบันทึกขอมูล 
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รูปที่ 1 ระบบวัดสภาวะการบินแบบไรสาย 
 
2.1 บอรดควบคุม 
 ในรูปที่ 2 แสดงสวนของบอรดควบคุมซ่ึงสรางข้ึนใหสามารถอาน
ขอมูลอนาลอก (analog) ไดจํานวน 16 ชอง แตเน่ืองจากขอจํากัดของ
ความเร็วในการสงขอมูลของชุดสงขอมูลแบบไรสายที่ใชในขณะนี้ 
ดังน้ันการทดสอบในบทความนี้ จึงทดสอบการสงสัญญาณจากชุด
เซนเซอรสําหรับวัดสภาวะการบินเพียง 9 ชอง คือ ความเรงเชิงเสนใน 

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

ปะทะ (α ) มุมแพนหาง ( eδ ) ความเร็วในการบิน (V ) สัญญาณ
อนาลอก (analog) จากเซนเซอรจะถูกแปลงเปนสัญญาณดิจิตอล 
(digital) โดยใช IC แปลงสัญญาณ A/D เบอร  MCP3208-C ของ 
Microchip มีความละเอียดในการแปลงสัญญาณ 12 bit หรือคิดเปน 
4096 ระดับ จํานวน 2 ตัว บนบอรดควบคุมใชไมโครคอนโทรลเลอร 
MCS-51 (AT89C4051-12) ของ ATMEL ทําหนาที่ควบคุมจังหวะการ
อานขอมูลจากเซ็นเซอรผาน IC A/D แลวนําขอมูลจาก A/D มา
จัดรูปแบบของขอมูลใหเหมาะสม จากนั้นสงขอมูลที่จัดรูปแบบแลวไป
ยังอุปกรณรับ-สงขอมูลแบบไรสาย ซ่ึงอุปกรณรับ-สงขอมูลแบบไรสายที่
ใชขณะน้ีสามารถสงขอมูลไดดวยความเร็วสูงสุดเพียง 4800 bps ขอมูล
ที่สงลงมาจะถูกบันทึกลงในคอมพิวเตอรที่ภาคพื้นเพื่อนํามาใชวิเคราะห
ตอภายหลัง 
 

 

รูปที่ 2 บอรดควบคุมและชุดเซนเซอร 

 
2.2 การติดต้ังชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุม 
 อากาศยานที่ใชทดสอบในขั้นตอนนี้เปนเคร่ืองบินขนาดเล็กบังคับ
ดวยวิทยุ ซ่ึงติดตั้งชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุมเพิ่มเติมบนเครื่องบิน 
ชุดเซนเซอรที่ใชประกอบดวย เซนเซอรวัดความเรง (accelerometer) 
เซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม (rate gyro meter) เซนเซอรวัดมุมปะทะ 
(angle of attack vane) เซนเซอรวัดมุมแพนหาง(potentiometer for 
elevator deflection) และเซนเซอรวัดความเร็วลม (tachometer) 
 การติดตั้งชุดเซนเซอรและบอรดควบคุมใชขาอลูมิเนียมสําหรับยึด
แผงบอรดทั้งหมดดังรูปที่ 3  การสงขอมูลมายังภาคพื้นดินเปนการ
ส่ือสารแบบไรสายไมมีการตอสายสัญญาณจากสวนควบคุมใดๆ ลง
มายังภาคพื้น 
 

 

รูปที่ 3 การติดตั้งชุดเซ็นเซอรและบอรดควบคุม 
 
2.3 การทดสอบในอุโมงคลม 
 เครื่องบินบังคับดวยวิทยุที่ใชทดลองมีความยาวปก 1 m และ
ขอมูลพื้นฐานดังตารางที่ 1 
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Elevator deflection 
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ตารางที่ 1 ขอมูลพื้นฐานของอากาศยานที่ใชทดสอบ 
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 

 
 ในข้ันตอนน้ีไดทําการทดสอบการทํางานของระบบวัดสภาวะ
ขอมูลการบินที่สรางข้ึนโดยจําลองการบินของอากาศยานในอุโมงคลม 
อุโมงคลมที่ใชเปนอุโมงคลมแบบเปด มีขนาดเสนผานศูนยกลาง 2 m 
ความเร็วลมสูงสุด 7 m/s 
 เคร่ืองบินบังคับถูกแขวนผานรอกและถวงไวดวยนํ้าหนักใหยัง
สามารถเคลื่อนที่ข้ึนและลงไดตามการบังคับแพนหาง ขณะเร่ิมตนความ
สูงของเครื่องบินอยูบริเวณกึ่งกลางของอุโมงคลม ดังรูปที่ 4 
 

 
รูปที่ 4 การแขวนอากาศยานในอุโมงคลม 

 
3. ผลการทดสอบ 
 การทดสอบนี้ทําโดยใชความเร็วลมในอุโมงคลมเปน 7 m/s และ
ทดสอบโดยการบินข้ึนและลงดวยการบังคับปรับแพนหางของเครื่องบิน 
โดยไมมีคาบการเคลื่อนที่ที่แนนอน 
 รูปแบบการบินทดสอบมี 2 แบบ คือการเคลื่อนที่ดวยความถี่ต่ํา 
และความถี่สูง เพื่อทดสอบวาระบบวัดสภาวะขอมูลการบินสามารถอาน
คาจากเซนเซอรและสงขอมูลลงมายงัภาคพื้นดินไดอยางถูกตองหรือไม
เพียงใด ขอมูลที่สงมายังภาคพื้นดนิจะอยูในรูปแบบของระดับสัญญาณ 
A/D ซ่ึงยังไมใชคาที่นํามาใชวิเคราะห จะตองนํามาแปลงใหเปนคาทาง
ฟสิกสโดยใชผลจากการสอบเทียบเซนเซอรแตละชนิด จากนั้นนําขอมูล
ที่แปลงเปนคาทางฟสิกสแลวกรองสัญญาณรบกวนออกดวยโปรแกรม 
MATLAB โดยใช butterworth filter 
 
3.1 ผลการทดสอบดวยการเคลื่อนท่ีความถี่ตํ่า 
 รูปที่ 5 6 และ 7 แสดงกราฟที่ไดจากการเก็บขอมูลจากเซนเซอร

ตางๆ เม่ือบังคับแพนหางดวยความถี่ต่ํา ซ่ึงจะเห็นไดวาเม่ือมีการปรับ
แพนหาง จะทําใหคาที่ไดจากเซ็นเซอรตางๆ เปนไปในลักษณะเดียวกัน
ตามการบังคับแพนหาง 

 
รูปที่ 5 ขอมูลจากเซนเซอรวัดมุมปะทะ มุมแพนหางและความเร็วลม 

 

 
รูปที่ 6 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเรง 

 

 
รูปที่ 7 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม 

 
3.2 การทดสอบดวยการเคลื่อนท่ีความถี่สูง 
 รูปที่ 8 9 และ 10 แสดงขอมูลจากเซ็นเซอรตางๆ เม่ือบังคับแพน

 

Vertical support line 

Pulley 

Wind tunnel 
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หางดวยความถี่สูง ซ่ึงจะเห็นไดวาคาของเซ็นเซอรตางๆ เปลี่ยนแปลง
ไปตามการบังคับแพนหาง 
 

 
รูปที่ 8 ขอมูลจากเซนเซอรวัดมุมปะทะ มุมแพนหางและความเร็วลม 

 

 
รูปที่ 9 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเรง 

 

 
รูปที่ 10 ขอมูลจากเซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม 

 
4. สรุป 
 งานวิจัยในข้ันตอนน้ีไดสรางระบบวัดสภาวะขอมูลการบินแบบไร

สาย และทดสอบการทํางานดวยการจําลองการบินในอุโมงคลมโดยใช
การเคลื่อนที่ดวยความถี่ต่ําและความถี่สูง ระบบวัดสภาวะขอมูลแบบไร
สายที่สรางข้ึนสามารถอานคาจากเซนเซอรและสงขอมูลลงมายัง
ภาคพื้นดินไดทั้งการเคลื่อนที่แบบความถี่ต่ําและความถี่สูง 
 อยางไรก็ตามในผลการทดลองนี้ทําโดยพิจารณาเฉพาะลักษณะ
กราฟของขอมูลที่ไดจากเซ็นเซอร ยังไมพิจารณาการปรับคาออฟเซ็ท
ของเซ็นเซอรตางๆ ซ่ึงการนําผลไปวิเคราะหเพื่อหาแบบจําลองทาง
อากาศพลศาสตรหรือนําไปใชงานในระบบควบคุมอากาศยานแบบ
อัตโนมัติ จําเปนจะตองปรับคาออฟเซ็ท ของเซ็นเซอรทั้งหมดกอน 
 ขอจํากัดอยางหนึ่งของระบบขณะน้ีเกิดข้ึนจากชุดรับสงสัญญาณ
วิทยุ ซ่ึงจากการทดลองจํานวนหลายๆ คร้ังพบวาที่ความเร็ว 4800 bps 
เปนความเร็วที่สามารถสงขอมูลกลับมายังภาคพื้นไดอยางถูกตองมาก
ที่สุดทําใหความเร็วสูงสุดในการสุมขอมูลของการทดลองนี้มีคาประมาณ 
11 Hz เม่ือประมวลสัญญาณจากเซนเซอร 9 ชอง ซ่ึงความเร็วน้ีจะยัง
เพียงพอตอการวัดสภาวะการบินของเครื่องบินขนาดเล็กทั่วไป แตหาก
เพิ่มชองสัญญาณจากเซนเซอรมากข้ึนจะทําใหความเร็วในการสุมขอมูล
ลดลงซ่ึงจะไมเพียงพอตอการวัดสภาวะการบิน 
 สําหรับระบบที่จะทําการพัฒนาตอไป ตองการที่จะสุมสัญญาณที่
ความถี่อยางต่ํา 100 Hz ซ่ึงจะทําไดโดยเปลี่ยนชุดรับสงสัญญาณวิทยุ
เปนแบบ Wi-Fi เน่ืองจากสามารถกําหนดความเร็วในการรับสงขอมูลได
มากกวา และนอกจากนั้นจะเปลี่ยนชุดไมโครคอนโทรลเลอรเปนแบบ 
DSP เพื่อเตรียมการสําหรับระบบที่สามารถประมวลผลขอมูลบน
เคร่ืองบินไดเอง เพื่อพัฒนาไปสูระบบอากาศยานไรนักบิน 
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