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บทคัดยอ 
การเพิ่มความแมนยําใหกับจรวดหลายลํากลองเปรียบเสมือนเปน

การเพิ่มอานุภาพและประสิทธิภาพใหกับจรวดวิธีหน่ึง ดังน้ันเพื่อ
ปรับปรุงความแมนยําใหกับจรวดจึงจําเปนตองเพิ่มสวนการนําวิถีใหกับ
จรวดแบบ Ballistic บทความนี้นําเสนอผลการศึกษาระบบนําวิถีของ
จรวดที่ถูกยิงออกจากทอยิงจรวดไปยังเปาหมายจากพื้นสูพื้น ระบบนํา
วิถีจรวดมีบทบาทหลัก คือการใหเสถียรภาพและควบคุมวิถีการโคจร
ของจรวดจากจุดเร่ิมตนจนตกกระทบเปาหมาย การพิจารณาจะใช
โมเดลจรวดแบบไมเชิงเสนที่มีคาองศาความเปนอิสระเทากับ 6 และ
กําหนดเปาหมายมีลักษณะเปน Point-mass และไมมีความสามารถใน
การหลบหลีก โดยทั่วไปหลักการนําวิถีจรวดมี 3 วิธี ไดแก การนําวิถี
ดวยรูปทรงจรวดตามหลักอากาศพลศาสตร การใช sensors นําวิถี และ
การใชอุปกรณชวยเสริมแรงขับ โดยมีสมมติฐานใหชวงเวลาการนําวิถี
เร่ิมตนตั้งแตจรวดเผาไหมเชื้อเพลิงหมดจนถึงณ.เวลาที่จรวดอยู
ตําแหนงสูงสุดและมีสัญญาณรบกวนในชวงเวลานี้นอยมาก ในที่น้ีเสนอ
ผลศึกษาจากการวิเคราะหโดยการใช 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 

ปจจุบันมีการนําเทคโนโลยีมาใชในการเพิ่มขีดความสามารถทาง
การทหารอยางกวางขวาง ประเทศตางๆในภูมิภาคเอเซียตะวันออก
เฉียงใตดําเนินการจัดหาและพัฒนาอาวุธอยางสม่ําเสมอเพื่อความมั่นคง
ของแตละประเทศ ทําใหอาวุธยุทโธปกรณตางๆมีการพัฒนาข้ึนอยาง
ตอเน่ือง อาทิเชน มีการพัฒนาจรวดและอาวุธใหมีพิสัยการยิงไกลข้ึน 
และประกอบกับเหตุผลดานการปอมปราม สําหรับประเทศไทยในปที่
ผานมา กระทรวงกลาโหมจัดทําโครงการวิจัยและพัฒนาจรวดเพื่อความ
ม่ันคงข้ึน เพื่อตอบสนองความตองการของกองทัพไทยในการเสริมสราง
กําลังอํานาจแหงชาติเพื่อการปองกันประเทศ  
 MLRS เร่ิมเปนที่รูจักครั้งแรกในชวงตนป ค.ศ 1980 ในชื่อของ 
General support rocket system (GSRS) ซ่ึงประเทศสหรัฐอเมริกา
ออกแบบมาเพื่อใชเปนยุทโธปกรณเสริมใหกับกองทหารราบและทหาร
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ปนใหญในการตอระยะยิงปนใหญใหไกลข้ึน ในชวงยุคแรกที่มีการใช
งานแมวาจะมีความผิดพลาดมากมายโดยเฉพาะจากการยิงที่ไมตรง
พื้นที่เปาหมายและการที่ไมสามารถควบคุมทิศทางของจรวดได นับเปน
การสิ้นเปลืองงบประมาณทางกองทัพสหรัฐอยางมาก แตมีปฎิบัติการที่
ไดนําจรวด MLRS จํานวนมากมาใชในการทําสงครามและประสบ
ความสําเร็จสรางชื่อเสียงไปทั่วโลก คือ สงครามพายุทะเลทราย หรือ
รูจักกันในชื่อ ยุทธการฝนเหล็ก ไดทําใหมีความพยายามที่จะพัฒนา 
MLRS ใหมีประสิทธิภาพที่ดีข้ึน ซ่ึงงานวิจัยเกี่ยวกับ MLRS ที่เกิดข้ึน
ในชวง 10 ปที่ผานมาสวนใหญจะมุงเนนการเพิ่มระยะยิงของ MLRS  

 งานวิจัยน้ีเปนการศึกษาระบบนําวิถีสําหรับจรวดหลายลํากลอง 
(MLRS) เพื่อเพิ่มศักยภาพในการทําลายเปาหมายในระยะยิงที่ไกลข้ึน
ในขณะที่ยังคงความแแมนยําไว (โดยทั่วไปเม่ือพิสัยการยิงเพิ่มข้ึน 
ความแมนยําในการยิงจรวดแบบ Ballistic จะลดลง) ซ่ึงมีขอดี คือลด
จํานวนจรวดที่ตองสูญเสียไปจํานวนมากจากการยิงไมตรงพื้นที่
เปาหมาย ลดคาขนสงจรวดไปยังสนามรบ และลดจํานวน MLRS ที่
วางแผนใชในการรบ อีกทั้งในอนาคตมีแนวโนมวาจะมีการนํา MLRS ที่
พิสัยการยิงไกลมาใชมากขึ้น ในขณะที่พื้นที่เปาหมายมีขนาดเล็กลง 
และตองการความแมนยํามากขึ้น งานวิจัยน้ีจึงมีประโยชนอยางยิ่งกับ
ประเทศไทยในการนําไปใชเปนขอมูลเพื่อพัฒนาจรวดแบบ ballistic ที่มี
อยูในประเทศใหสามารถนําวิถีไดอยางมีประสิทธิภาพและสามารถใช
เปนขอมูลในการศึกษาระบบนําวิถีที่มีเทคโนโลยีสูงข้ึนในอนาคต 

การวิเคราะหทางวิศวกรรมสําหรับจรวดนําวิถีมีสวนประกอบดังรูป
ที่ 2 เม่ือแบงตามบทบาทหลัก [1] ประกอบดวย 
• สวนโครงสรางลําตัวจรวด หมายถึงวัสดุที่ประกอบกันเปนพื้นผิว
ภายนอกทั้งหมดรวมทั้งปก (Wings)   ครีบ (Canards)  
และหางเสือ (Tail fins) ในสวนน้ีจะรับแรงอากาศพลศาสตรเพื่อใหอาวุธ
นําวิถีมีความสามารถในการหันเลี้ยวและการทรงตัวที่ดีขณะโคจร 
ดังน้ันจะตองไดรับการออกแบบอยางดี ใชโครงสรางที่แข็งแรงแตมี
นํ้าหนักเบา และพ้ืนผิวตองสามารถตานทานความรอนที่เกิดจากแรง
เสียดทานของอากาศในขณะเดียวกันตองสามารถควบคุมอุณหภูมิให
เหมาะสมกับระบบขับดัน  
• สวนบรรจุ หมายถึงดินระเบิดแรงดันสูง การออกแบบข้ึนอยูกับ
ภาระกิจและเปาหมาย เชนหัวรบระเบิดยอย หัวรบนิวเคลียร และหัวรบ
เคมี เปนตน 
• สวนนําวิถี หมายถึงสวนที่ทําหนาที่ควบคุมวิถีโคจรของจรวดนําวิถี 
นับจากถูกยิงออกจากแทนยิงจนกระทบเปาหมาย ไมวาจะเปนเปานิ่ง
หรือเคลื่อนที่ ซ่ึงเปนสวนที่ทําการศึกษาในงานวิจัยน้ี 
• สวนขับเคลื่อน หมายถึงสวนที่ทําใหจรวดนําวิถีขับเคลื่อนไปสู
เปาหมายที่ตองการ กลไกในสวนน้ีจะทํางานไดสมบูรณน้ันตองมีการ
ทํางาน 2 ข้ันตอน คือ ข้ันยิงเพื่อใหไดอัตราเรงสูงจะใชชุดขับดันเสริม 
และข้ันความเร็วปฏิบัติการจะใชชุดขับดันประคองตัวเพื่อรักษา
ความเร็วของจรวดใหนําวิถีไดตามตองการ 
 
 
 

รูปที่ 2 สวนประกอบในการนําวิถีจรวด 

งานวิจัยที่เกี่ยวของกับการนําวิถีของ MLRS ที่ผานมาโดยทั่วไปใช
หลักการนําวิถี 3 วิธี ไดแก  
1. การนําวิถีดวยรูปทรงจรวดตามหลักอากาศพลศาสตรของ Wings 
Canards และ Tail fins [2] 
2. การใช Sensors ในการนําวิถี ไดแก GPS และ IMU [3]  
3. การใชอุปกรณชวยเสริมแรงขับ [4] และ [5]  
 
2. โมเดลของจรวดและเปาหมาย 
2.1 โมเดลของจรวด  

ในการพิจารณาจะใชโมเดลจรวดแบบไมเชิงเสนที่มีคาองศาความ
เปนอิสระเทากับ 6 [2] โดยกําหนดใหแกนลําตัว (Body axis) มีจุด
กําเนิดที่ตําแหนงของ Center of gravity นิยามของตัวแปรแสดงใน
ตารางที่1 สวนสมการ (1) เปนสมการพลศาสตรของจรวดตามแนวแกน
และการหมุนรอบแกนแบบ Nonlinear differential  

 
ตารางที ่1 นิยามของตัวแปรที่ใชในงานวิจัย 
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สมการที่ใชในการหาคาสัมประสิทธิ์ nmlZYX CCCCCC ,,,,,
สามารถพบในบทความของ P.K. Menon และ E.J. Ohlmeyer [2] 
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 จรวดนําวิถีที่ทําการวิเคราะหในที่น้ีจะใหการควบคุมที่ Canards 
ดังแสดงในรูปที่ 3 มีลักษณะเปนครีบรูป “ X ” แบบสมมาตร 4 สวน 
(cruciform) ในการควบคุมในการ Pitch และ Yaw จะใชการ deflect ที่
ครีบดังกลาว สวนการ Roll จะใชการ Differential deflection จากการ 
Pitch และ Yaw เม่ือแปลงตําแหนงของจรวดจากแกนลําตัวใหอยูใน
แกนโลก (inertial) ดวย transformation matrix ( )IBT ดังสมการ (2) 
 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
=

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

W
V
U

T
Z
Y
X

IB
I
M

I
M

I
M

&

&

&

        (2) 

 

โดยที่ [ ]TI
M

I
M

I
M ZYX &&& เปนเวคเตอรความเร็วของจรวดเมื่อ

เทียบกับแกนโลก 
 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−
−+
+−

=
θφθφθ

ψφψθφψφψθφψθ
ψφψθφψφψθφψθ

cccss
cssscccssssc
sscscsccsscc

TIB

 
กําหนดให cos=c และ sin=s  
มุม Yaw, Pitch และ Roll ซ่ึงเปนมุม Euler ที่ใชในการ transform 
matrix ไดจาก Euler angle rate ในสมการ (3) 
 

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

θφφψ sec)cossin( RQ +=&  
 
เน่ืองจาก Sensors ที่ใชจะระบุเปาหมายอยูในแกนเดียวกับแกนลําตัว
ของจรวด เวคเตอรตําแหนงและความเร็วสัมพัทธของเปาหมายเมื่อ
เทียบกับแกนลําตัวของจรวดไดจากสมการ (4) และ (5) 
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กําหนดให Subscript “ r ” แทนปริมาณสัมพัทธ โดยที่ 
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T zyx เปนเวคเตอรตําแหนงของเปาหมายเมื่อเทียบกับ

แกนโลก 
 

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

−
−
−

−
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡
−

⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

=
⎥
⎥
⎥

⎦

⎤

⎢
⎢
⎢

⎣

⎡

M
r

M
r

M
r

M
r

M
r

M
r

I
T

I
T

I
T

T
IB

M
r

M
r

M
r

QxPy
PzRx
RyQz

W
V
U

z
y
x

T
W
V
U

&

&

&

  (5) 

 

 
 

รูปที่ 3 จรวดนําวิถีแบบ Guided Unitary Rocket  
 
2.2 โมเดลของเปาหมาย  

กําหนดเปาหมายมีลักษณะเปน Point-mass และไมมี
ความสามารถในการหลบหลีก 0=== TTT WVU &&&  ดังน้ันจะได
สมการ (6) 
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3. การออกแบบ Dynamic Programming (DP) 

งานวิจัยในครั้งน้ีจะใช  Dynamic Programming ในการนําวิถี
เฉพาะชวงที่เชื้อเพลิงจรวดเผาไหมหมดจนกระทั่งจรวดอยูณ.ตําแหนง
สูงสุด (Burnout-to-apogee) รวมทั้งแสดงวิธีวิเคราะหดวย Optimal 
return ที่ใชในการหา Real-time feedback guidance ในการคนหา
ระเบียบวิธีการหรืออัลกอริทึม (Algorithm)  

ขอดีของการใช Dynamic Programming ไดแก 
1. นําปญหา Physical model มาวิเคราะหรวมกับ Guidance 

command 
2. สามารถกําหนดการยิงจรวดจากตําแหนงและทิศทางที่หลากหลาย 
3. สามารถหา Feedback gain ที่ตําแหนงใดๆในชวงที่มีการนําวิถี 

  Canards 

Spring-deployed fins 

XB 

YB 

ZB 
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การวิเคราะหโครงสรางจรวดแบบ Point-mass เพื่อใหงายและ
สะดวกในการทํางานวิจัย เน่ืองจากงานวิจัยน้ีเปนการศึกษาในสวนของ 
Burnout-to-apogee ของเจรวดเทานั้น ในงานวิจัยน้ีไดกําหนดใหใช
อุปกรณชวยนําวิถี Global positioning system (GPS) และ Inertial 
measurement unit (IMU) เพื่อใชในการระบุตําแหนงเปาหมายไดอยาง
แมนยํา ซ่ึงปจจัยที่มีผลตอความถูกตองของเปาหมาย คือ ความคลาด
เคลื่อนขณะยิงออกจากทอและอิทธิพลเน่ืองจากลมซึ่งหากสามารถ
ออกแบบรูปทรงจรวดไดอยางเหมาะสมก็จะสามารถลดปญหาเนื่องจาก
ลมได งานวิจัยน้ีจะไมนําผลของรูปทรงจรวดที่มีความแตกตางกันมา
วิเคราะห  สมการการเคลื่อนที่ของจรวดดังสมการ (7) และรูปที่ 4 
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สัมประสิทธิ์ LC และ SC สมมติใหเปนเชิงเสน α

αLL CC =

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

คานอยมาก และรูปทรงจรวดเปนแบบสมมาตร ดังน้ัน Drag, lift และ 
side force มีคา ),( 22

SLDD CCkCC
O

++= เม่ือ 
ODC  และ k 

ข้ึนอยูกับคา Mach number เม่ือ plot กับ 
αLC ในรูปที่ 5  

 
 
 
 

 
รูปที่ 4 Downrange, Crossrange และ Altitude coordinates โดย

Dohrmann และคณะ [6] 
 

  
 
 

รูปที ่5 Aerodynamic coefficient 
 

การวิเคราะหการควบคุมระบบนําวิถี Input, u ที่ปอนเขาระบบ [6]  คือ   
  (8) 

 
จาก Physical model ไดจากสมการ (7) จะได 

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

 
โดยที่ x เปน state variable 

][ LLCCC CCVzyxx ψγ= T     (10) 
 
ดังน้ันที่ Nominal trajectory )(ˆ 1tx ที่ Initial condition 0)( =tu  
จะไดสมการ (11) 
  
 (11) 
  
สมมติใหจรวดพุงชนเปาหมายที่เวลา T   

CtC xTx =)(ˆ  

CtC yTy =)(ˆ               (12) 

CtC zTz =)(ˆ  
เม่ือ ),,( CtCtCt zyx  เปน Coordinate ของเปาหมาย 

ในทางปฏิบัติ เปนไปไดยากที่จรวดจะพุงชนเปาหมายดวย 
Nominal trajectory เน่ืองจากมี Errors จาก Initial condition และ
ขอจํากัดลักษณะทางอากาศพลศาสตรของจรวด ดังน้ันการควบคุมหลัก
จึงอยูในชวงเวลาระหวาง 1t  ถึง )( Ttt NN <  โดยที่ Nt คือเวลาที่
จรวดอยูณ.ตําแหนงสูงสุด และจากสมมติฐานวาเม่ือ Ntt ≥  ระบบนํา
วิถีจะถูกสรางสัญญาณรบกวนไดและ SL CC , จะมีคาเปนศูนย 
ในการหา Input, u ไดจากการทําใหสมการ (13) มีคานอยที่สุด 
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โดยที ่

 
4. DP อัลกอริทึม 

ในการคํานวณจะใชโปรแกรม MATLAB แบงการคํานวณออกเปน 
2 step ไดดังน้ี 

Step 1: เร่ิมตนดวยสมการ (15) คํานวณหา kW  ดวยการ 
recursive คา 1,.....2−= Nk  
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ข้ันตอนน้ีโปรแกรมจะเก็บคา Feedback gain matrices 
 

T
kkk HHK 2

1
3
−=          (17) 

ในสมการ (15) ถึง (17) จะคํานวณกอนการยิงจรวด 
 
Step 2: คํานวณ input 11,......, −Nuu ในสมการ (18) ซ่ึงเปน 

control law ที่ให optimal return จากตําแหนงใดๆก็ตามในชวงที่มีการ
นําวิถี Nttt ≤≤1  
   

kkk xKu ~−=          (18) 
 
5. ผลการทดลอง 
 MLRS ที่ใชในการศึกษากําหนดให Burnout mass = 14.25 slugs 
และพ้ืนที่อางอิง = 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.ตําแหนงสูงสุด = 41,000 ft และ Mach number อยู
ระหวาง 1.05 ถึง 2.33 สําหรับ Nominal trajectory จะแบงเปนชวงๆใน
โดเมนเวลา = 500 time steps การควบคุมเลือก 6101/ −×=hλ
จาก state )213(,.....,1 =Nxx N  ชวงเวลาที่นําวิถี คือ 

Nttt ≤≤1 สามารถหา input, ku  ไดจากสมการ (18) ในการ
วิเคราะหจะพิจารณาคาความคลาดเคลื่อนขณะยิงจรวดแบงเปน 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 ดวยการใช GPS และ INS เพื่อระบุ
ตําแหนงของเปาหมาย ไดมีการแกไขคาความคลาดเคลื่อนขณะเร่ิมยิง
จรวดดวยการใช Dynamic Programming (DP) นําวิถีเฉพาะในชวง 
Burnout-to-apogee น้ันพบวาไดผลดี และ feedback gain ที่หาไดจาก
อัลกอริทึมจะมีความถูกตองและหาไดรวดเร็วก็ตอเม่ือมีคามุมขณะเร่ิม
ยิงจรวดมีความคลาดเคลื่อนนอย  
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