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บทคัดยอ 
การเพิ่มความแมนยําใหกับจรวดหลายลํากลองเปรียบเสมือนเปน

การเพิ่มอานุภาพและประสิทธิภาพใหกับจรวดวิธีหน่ึง ดังน้ันเพื่อ
ปรับปรุงความแมนยําใหกับจรวดจึงจําเปนตองเพิ่มสวนการนําวิถีใหกับ
จรวดแบบ Ballistic บทความนี้นําเสนอผลการศึกษาระบบนําวิถีของ
จรวดที่ถูกยิงออกจากทอยิงจรวดไปยังเปาหมายจากพื้นสูพื้น ระบบนํา
วิถีจรวดมีบทบาทหลัก คือการใหเสถียรภาพและควบคุมวิถีการโคจร
ของจรวดจากจุดเร่ิมตนจนตกกระทบเปาหมาย การพิจารณาจะใช
โมเดลจรวดแบบไมเชิงเสนที่มีคาองศาความเปนอิสระเทากับ 6 และ
กําหนดเปาหมายมีลักษณะเปน Point-mass และไมมีความสามารถใน
การหลบหลีก โดยทั่วไปหลักการนําวิถีจรวดมี 3 วิธี ไดแก การนําวิถี
ดวยรูปทรงจรวดตามหลักอากาศพลศาสตร การใช sensors นําวิถี และ
การใชอุปกรณชวยเสริมแรงขับ โดยมีสมมติฐานใหชวงเวลาการนําวิถี
เร่ิมตนตั้งแตจรวดเผาไหมเชื้อเพลิงหมดจนถึงณ.เวลาที่จรวดอยู
ตําแหนงสูงสุดและมีสัญญาณรบกวนในชวงเวลานี้นอยมาก ในที่น้ีเสนอ
ผลศึกษาจากการวิเคราะหโดยการใช Dynamic Programming  
 
Abstract 

Increasing the precision of multiple launch rocket system 
(MLRS) rockets will provide greater lethality and effectiveness. To 
achieve an improved accuracy, the ballistic rocket must be guided 
to its target. This paper describes guidance system studies for 
the ballistic rockets that fired from launcher tubes to the target 
from surface to surface. The guidance system has two main roles 
during the launch of a rocket; to provide stability for the rocket 
and control the flight path of the rocket. A nonlinear six degrees-
of-freedom rocket model and non-maneuvering point-mass target 
model are considered. Three basic forms of guidance will be 
identified; aerodynamic guidance, sensor guidance and side 
thruster guidance. It is assumed that the guidance takes place 
during the initial phase of flight from burnout up to the time of 
apogee, where jamming effects are minimal. The main emphasis 
of the studies is Dynamic Programming Method. 

 
รูปที่ 1 Multiple launch rocket system (MLRS) 

 
1. คํานํา 

ปจจุบันมีการนําเทคโนโลยีมาใชในการเพิ่มขีดความสามารถทาง
การทหารอยางกวางขวาง ประเทศตางๆในภูมิภาคเอเซียตะวันออก
เฉียงใตดําเนินการจัดหาและพัฒนาอาวุธอยางสม่ําเสมอเพื่อความมั่นคง
ของแตละประเทศ ทําใหอาวุธยุทโธปกรณตางๆมีการพัฒนาข้ึนอยาง
ตอเน่ือง อาทิเชน มีการพัฒนาจรวดและอาวุธใหมีพิสัยการยิงไกลข้ึน 
และประกอบกับเหตุผลดานการปอมปราม สําหรับประเทศไทยในปที่
ผานมา กระทรวงกลาโหมจัดทําโครงการวิจัยและพัฒนาจรวดเพื่อความ
ม่ันคงข้ึน เพื่อตอบสนองความตองการของกองทัพไทยในการเสริมสราง
กําลังอํานาจแหงชาติเพื่อการปองกันประเทศ  
 MLRS เร่ิมเปนที่รูจักครั้งแรกในชวงตนป ค.ศ 1980 ในชื่อของ 
General support rocket system (GSRS) ซ่ึงประเทศสหรัฐอเมริกา
ออกแบบมาเพื่อใชเปนยุทโธปกรณเสริมใหกับกองทหารราบและทหาร
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ปนใหญในการตอระยะยิงปนใหญใหไกลข้ึน ในชวงยุคแรกที่มีการใช
งานแมวาจะมีความผิดพลาดมากมายโดยเฉพาะจากการยิงที่ไมตรง
พื้นที่เปาหมายและการที่ไมสามารถควบคุมทิศทางของจรวดได นับเปน
การสิ้นเปลืองงบประมาณทางกองทัพสหรัฐอยางมาก แตมีปฎิบัติการที่
ไดนําจรวด MLRS จํานวนมากมาใชในการทําสงครามและประสบ
ความสําเร็จสรางชื่อเสียงไปทั่วโลก คือ สงครามพายุทะเลทราย หรือ
รูจักกันในชื่อ ยุทธการฝนเหล็ก ไดทําใหมีความพยายามที่จะพัฒนา 
MLRS ใหมีประสิทธิภาพที่ดีข้ึน ซ่ึงงานวิจัยเกี่ยวกับ MLRS ที่เกิดข้ึน
ในชวง 10 ปที่ผานมาสวนใหญจะมุงเนนการเพิ่มระยะยิงของ MLRS  

 งานวิจัยน้ีเปนการศึกษาระบบนําวิถีสําหรับจรวดหลายลํากลอง 
(MLRS) เพื่อเพิ่มศักยภาพในการทําลายเปาหมายในระยะยิงที่ไกลข้ึน
ในขณะที่ยังคงความแแมนยําไว (โดยทั่วไปเม่ือพิสัยการยิงเพิ่มข้ึน 
ความแมนยําในการยิงจรวดแบบ Ballistic จะลดลง) ซ่ึงมีขอดี คือลด
จํานวนจรวดที่ตองสูญเสียไปจํานวนมากจากการยิงไมตรงพื้นที่
เปาหมาย ลดคาขนสงจรวดไปยังสนามรบ และลดจํานวน MLRS ที่
วางแผนใชในการรบ อีกทั้งในอนาคตมีแนวโนมวาจะมีการนํา MLRS ที่
พิสัยการยิงไกลมาใชมากขึ้น ในขณะที่พื้นที่เปาหมายมีขนาดเล็กลง 
และตองการความแมนยํามากขึ้น งานวิจัยน้ีจึงมีประโยชนอยางยิ่งกับ
ประเทศไทยในการนําไปใชเปนขอมูลเพื่อพัฒนาจรวดแบบ ballistic ที่มี
อยูในประเทศใหสามารถนําวิถีไดอยางมีประสิทธิภาพและสามารถใช
เปนขอมูลในการศึกษาระบบนําวิถีที่มีเทคโนโลยีสูงข้ึนในอนาคต 

การวิเคราะหทางวิศวกรรมสําหรับจรวดนําวิถีมีสวนประกอบดังรูป
ที่ 2 เม่ือแบงตามบทบาทหลัก [1] ประกอบดวย 
• สวนโครงสรางลําตัวจรวด หมายถึงวัสดุที่ประกอบกันเปนพื้นผิว
ภายนอกทั้งหมดรวมทั้งปก (Wings)   ครีบ (Canards)  
และหางเสือ (Tail fins) ในสวนน้ีจะรับแรงอากาศพลศาสตรเพื่อใหอาวุธ
นําวิถีมีความสามารถในการหันเลี้ยวและการทรงตัวที่ดีขณะโคจร 
ดังน้ันจะตองไดรับการออกแบบอยางดี ใชโครงสรางที่แข็งแรงแตมี
นํ้าหนักเบา และพ้ืนผิวตองสามารถตานทานความรอนที่เกิดจากแรง
เสียดทานของอากาศในขณะเดียวกันตองสามารถควบคุมอุณหภูมิให
เหมาะสมกับระบบขับดัน  
• สวนบรรจุ หมายถึงดินระเบิดแรงดันสูง การออกแบบข้ึนอยูกับ
ภาระกิจและเปาหมาย เชนหัวรบระเบิดยอย หัวรบนิวเคลียร และหัวรบ
เคมี เปนตน 
• สวนนําวิถี หมายถึงสวนที่ทําหนาที่ควบคุมวิถีโคจรของจรวดนําวิถี 
นับจากถูกยิงออกจากแทนยิงจนกระทบเปาหมาย ไมวาจะเปนเปานิ่ง
หรือเคลื่อนที่ ซ่ึงเปนสวนที่ทําการศึกษาในงานวิจัยน้ี 
• สวนขับเคลื่อน หมายถึงสวนที่ทําใหจรวดนําวิถีขับเคลื่อนไปสู
เปาหมายที่ตองการ กลไกในสวนน้ีจะทํางานไดสมบูรณน้ันตองมีการ
ทํางาน 2 ข้ันตอน คือ ข้ันยิงเพื่อใหไดอัตราเรงสูงจะใชชุดขับดันเสริม 
และข้ันความเร็วปฏิบัติการจะใชชุดขับดันประคองตัวเพื่อรักษา
ความเร็วของจรวดใหนําวิถีไดตามตองการ 
 
 
 

รูปที่ 2 สวนประกอบในการนําวิถีจรวด 

งานวิจัยที่เกี่ยวของกับการนําวิถีของ MLRS ที่ผานมาโดยทั่วไปใช
หลักการนําวิถี 3 วิธี ไดแก  
1. การนําวิถีดวยรูปทรงจรวดตามหลักอากาศพลศาสตรของ Wings 
Canards และ Tail fins [2] 
2. การใช Sensors ในการนําวิถี ไดแก GPS และ IMU [3]  
3. การใชอุปกรณชวยเสริมแรงขับ [4] และ [5]  
 
2. โมเดลของจรวดและเปาหมาย 
2.1 โมเดลของจรวด  

ในการพิจารณาจะใชโมเดลจรวดแบบไมเชิงเสนที่มีคาองศาความ
เปนอิสระเทากับ 6 [2] โดยกําหนดใหแกนลําตัว (Body axis) มีจุด
กําเนิดที่ตําแหนงของ Center of gravity นิยามของตัวแปรแสดงใน
ตารางที่1 สวนสมการ (1) เปนสมการพลศาสตรของจรวดตามแนวแกน
และการหมุนรอบแกนแบบ Nonlinear differential  

 
ตารางที ่1 นิยามของตัวแปรที่ใชในงานวิจัย 

 
Roll  

BX  
Pitch 
 BY  

Yaw  

BZ  
Angular rates  P  Q  R  

Velocity components U  V  W  
Aerodynamic force 

components 
X  Y  Z  

Aerodynamic moment 
components 

L  M  N  

Moment of inertia 
about axis 

XI  YI  ZI  

Products of inertia 
YZI  XZI  XYI  

Aerodynamic force 
coefficients 

XC  YC  ZC  

Aerodynamic moment 
coefficients 

lC  mC  nC  

Fin deflection Pδ  Qδ  Rδ  
Euler angles φ  θ  ψ  

 

m
XVRWQC

m
sqU X ++−=&  

m
YWPURC

m
sqV Y ++−=&  

m
ZUQVPC

m
sqW Z ++−=&       (1) 

slqC
I

P l
X

1
=&  ,   PR

I
IIslqCQ

Y

ZX
m

)( −
−=&  

PQ
I

IIslqCR
Y

XY
n

)( −
−=&  

 Sensor Autopilot Airframe & 
Propulsion Target 

Guidance 
Laws 



รวมบทความวิชาการ  เลมที่ 2 การประชุมวิชาการเครือขายวิศวกรรมเครื่องกลแหงประเทศไทยครั้งที่ 22                                                                        5 
 

สมการที่ใชในการหาคาสัมประสิทธิ์ nmlZYX CCCCCC ,,,,,
สามารถพบในบทความของ P.K. Menon และ E.J. Ohlmeyer [2] 
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 จรวดนําวิถีที่ทําการวิเคราะหในที่น้ีจะใหการควบคุมที่ Canards 
ดังแสดงในรูปที่ 3 มีลักษณะเปนครีบรูป “ X ” แบบสมมาตร 4 สวน 
(cruciform) ในการควบคุมในการ Pitch และ Yaw จะใชการ deflect ที่
ครีบดังกลาว สวนการ Roll จะใชการ Differential deflection จากการ 
Pitch และ Yaw เม่ือแปลงตําแหนงของจรวดจากแกนลําตัวใหอยูใน
แกนโลก (inertial) ดวย transformation matrix ( )IBT ดังสมการ (2) 
 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

W
V
U

T
Z
Y
X

IB
I
M

I
M

I
M

&

&

&

        (2) 
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กําหนดให cos=c และ sin=s  
มุม Yaw, Pitch และ Roll ซ่ึงเปนมุม Euler ที่ใชในการ transform 
matrix ไดจาก Euler angle rate ในสมการ (3) 
 

φφθ sincos RQ −=&  
θφθφφ tancostansin RQP ++=&     (3) 

θφφψ sec)cossin( RQ +=&  
 
เน่ืองจาก Sensors ที่ใชจะระบุเปาหมายอยูในแกนเดียวกับแกนลําตัว
ของจรวด เวคเตอรตําแหนงและความเร็วสัมพัทธของเปาหมายเมื่อ
เทียบกับแกนลําตัวของจรวดไดจากสมการ (4) และ (5) 
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กําหนดให Subscript “ r ” แทนปริมาณสัมพัทธ โดยที่ 
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แกนโลก 
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รูปที่ 3 จรวดนําวิถีแบบ Guided Unitary Rocket  
 
2.2 โมเดลของเปาหมาย  

กําหนดเปาหมายมีลักษณะเปน Point-mass และไมมี
ความสามารถในการหลบหลีก 0=== TTT WVU &&&  ดังน้ันจะได
สมการ (6) 
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3. การออกแบบ Dynamic Programming (DP) 

งานวิจัยในครั้งน้ีจะใช  Dynamic Programming ในการนําวิถี
เฉพาะชวงที่เชื้อเพลิงจรวดเผาไหมหมดจนกระทั่งจรวดอยูณ.ตําแหนง
สูงสุด (Burnout-to-apogee) รวมทั้งแสดงวิธีวิเคราะหดวย Optimal 
return ที่ใชในการหา Real-time feedback guidance ในการคนหา
ระเบียบวิธีการหรืออัลกอริทึม (Algorithm)  

ขอดีของการใช Dynamic Programming ไดแก 
1. นําปญหา Physical model มาวิเคราะหรวมกับ Guidance 

command 
2. สามารถกําหนดการยิงจรวดจากตําแหนงและทิศทางที่หลากหลาย 
3. สามารถหา Feedback gain ที่ตําแหนงใดๆในชวงที่มีการนําวิถี 

  Canards 

Spring-deployed fins 
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การวิเคราะหโครงสรางจรวดแบบ Point-mass เพื่อใหงายและ
สะดวกในการทํางานวิจัย เน่ืองจากงานวิจัยน้ีเปนการศึกษาในสวนของ 
Burnout-to-apogee ของเจรวดเทานั้น ในงานวิจัยน้ีไดกําหนดใหใช
อุปกรณชวยนําวิถี Global positioning system (GPS) และ Inertial 
measurement unit (IMU) เพื่อใชในการระบุตําแหนงเปาหมายไดอยาง
แมนยํา ซ่ึงปจจัยที่มีผลตอความถูกตองของเปาหมาย คือ ความคลาด
เคลื่อนขณะยิงออกจากทอและอิทธิพลเน่ืองจากลมซึ่งหากสามารถ
ออกแบบรูปทรงจรวดไดอยางเหมาะสมก็จะสามารถลดปญหาเนื่องจาก
ลมได งานวิจัยน้ีจะไมนําผลของรูปทรงจรวดที่มีความแตกตางกันมา
วิเคราะห  สมการการเคลื่อนที่ของจรวดดังสมการ (7) และรูปที่ 4 
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สัมประสิทธิ์ LC และ SC สมมติใหเปนเชิงเสน α

αLL CC =

และ β
αLS CC = เม่ือมุม Angle of attack,α และ Sideslip,β มี

คานอยมาก และรูปทรงจรวดเปนแบบสมมาตร ดังน้ัน Drag, lift และ 
side force มีคา ),( 22

SLDD CCkCC
O

++= เม่ือ 
ODC  และ k 

ข้ึนอยูกับคา Mach number เม่ือ plot กับ 
αLC ในรูปที่ 5  

 
 
 
 

 
รูปที่ 4 Downrange, Crossrange และ Altitude coordinates โดย

Dohrmann และคณะ [6] 
 

  
 
 

รูปที ่5 Aerodynamic coefficient 
 

การวิเคราะหการควบคุมระบบนําวิถี Input, u ที่ปอนเขาระบบ [6]  คือ   
  (8) 

 
จาก Physical model ไดจากสมการ (7) จะได 

 
),),(),(()( ttutxftx =&     11 )( xtx =                     (9) 

 
โดยที่ x เปน state variable 

][ LLCCC CCVzyxx ψγ= T     (10) 
 
ดังน้ันที่ Nominal trajectory )(ˆ 1tx ที่ Initial condition 0)( =tu  
จะไดสมการ (11) 
  
 (11) 
  
สมมติใหจรวดพุงชนเปาหมายที่เวลา T   

CtC xTx =)(ˆ  

CtC yTy =)(ˆ               (12) 

CtC zTz =)(ˆ  
เม่ือ ),,( CtCtCt zyx  เปน Coordinate ของเปาหมาย 

ในทางปฏิบัติ เปนไปไดยากที่จรวดจะพุงชนเปาหมายดวย 
Nominal trajectory เน่ืองจากมี Errors จาก Initial condition และ
ขอจํากัดลักษณะทางอากาศพลศาสตรของจรวด ดังน้ันการควบคุมหลัก
จึงอยูในชวงเวลาระหวาง 1t  ถึง )( Ttt NN <  โดยที่ Nt คือเวลาที่
จรวดอยูณ.ตําแหนงสูงสุด และจากสมมติฐานวาเม่ือ Ntt ≥  ระบบนํา
วิถีจะถูกสรางสัญญาณรบกวนไดและ SL CC , จะมีคาเปนศูนย 
ในการหา Input, u ไดจากการทําใหสมการ (13) มีคานอยที่สุด 
             
                 (13) 
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โดยที ่

 
4. DP อัลกอริทึม 

ในการคํานวณจะใชโปรแกรม MATLAB แบงการคํานวณออกเปน 
2 step ไดดังน้ี 

Step 1: เร่ิมตนดวยสมการ (15) คํานวณหา kW  ดวยการ 
recursive คา 1,.....2−= Nk  
 

T
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เม่ือ 
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ข้ันตอนน้ีโปรแกรมจะเก็บคา Feedback gain matrices 
 

T
kkk HHK 2

1
3
−=          (17) 

ในสมการ (15) ถึง (17) จะคํานวณกอนการยิงจรวด 
 
Step 2: คํานวณ input 11,......, −Nuu ในสมการ (18) ซ่ึงเปน 

control law ที่ให optimal return จากตําแหนงใดๆก็ตามในชวงที่มีการ
นําวิถี Nttt ≤≤1  
   

kkk xKu ~−=          (18) 
 
5. ผลการทดลอง 
 MLRS ที่ใชในการศึกษากําหนดให Burnout mass = 14.25 slugs 
และพ้ืนที่อางอิง = 0.4356 2ft  และ Boundary conditions สําหรับ 
Nominal trajectory แสดงในตารางที่ 2  
 

ตารางที ่2 boundary conditions สําหรับ nominal trajectory 
Variable Initial condition Final value Unit 

Cx  0 98,270 ft  

Cy  0 0 ft  

Cz  7390 0 ft  

V  2532 1332 sec/ft  
γ  48.64 -65.13 deg  
ψ  0 0 deg  

ที่ความสูงณ.ตําแหนงสูงสุด = 41,000 ft และ Mach number อยู
ระหวาง 1.05 ถึง 2.33 สําหรับ Nominal trajectory จะแบงเปนชวงๆใน
โดเมนเวลา = 500 time steps การควบคุมเลือก 6101/ −×=hλ
จาก state )213(,.....,1 =Nxx N  ชวงเวลาที่นําวิถี คือ 

Nttt ≤≤1 สามารถหา input, ku  ไดจากสมการ (18) ในการ
วิเคราะหจะพิจารณาคาความคลาดเคลื่อนขณะยิงจรวดแบงเปน 2 case  
1. °= 36.0γ และ °=Φ 1  
2. °−= 64.0γ และ °−=Φ 75.0  
ดังแสดงในรูปที่ 6 ถึง 11  
 

 
รูปที ่6 Aerodynamic control angle สําหรับ case1 

 

   
รูปที ่7 Aerodynamic control angle สําหรับ case 2 

  
รูปที ่8 Point-mass trajectory สําหรับ case 1 

fN ttttt ≤≤= ,1
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รูปที ่9 Point-mass trajectory สําหรับ case 2 

 

 
รูปที ่10 ความเร็วของจรวดสําหรับ case 1 และ 2 

 

   
รูปที่ 11 Heading angle ของจรวดสําหรับ case 1 และ 2 

 
6. สรุป 
 ในการนําวิถีจรวด MLRS ดวยการใช GPS และ INS เพื่อระบุ
ตําแหนงของเปาหมาย ไดมีการแกไขคาความคลาดเคลื่อนขณะเร่ิมยิง
จรวดดวยการใช Dynamic Programming (DP) นําวิถีเฉพาะในชวง 
Burnout-to-apogee น้ันพบวาไดผลดี และ feedback gain ที่หาไดจาก
อัลกอริทึมจะมีความถูกตองและหาไดรวดเร็วก็ตอเม่ือมีคามุมขณะเร่ิม
ยิงจรวดมีความคลาดเคลื่อนนอย  
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