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บทคัดยอ 

งานวิจัยน้ีเปนการศึกษาขั้นตนเพื่อสรางระบบควบคุมความสูง
ของเคร่ืองบินโดยการเลื่อนตําแหนงจุดศูนยถวงของเคร่ืองบิน
เชนเดียวกับแฮงคไกลเดอร เคร่ืองบินที่ใชในการศึกษานี้ใชเซอรโว
มอเตอรในการเลื่อนตําแหนงจุดศูนยถวงไปดานหนาและหลัง ทําใหเกิด
โมเมนตในการเปลี่ยนแปลงมุมพิตชทําใหเคร่ืองบินเปลี่ยนระดับความ
สูง การศึกษาครั้งน้ีใชการควบคุมแบบ PD ในการรักษาระดับความสูง
ตามที่ตองการ และการทดสอบเบื้องตนใชวิธีการทดสอบแบบพลศาสตร
ในอุโมงคลม ผลการทดสอบหลังจากปรับเปลี่ยนคาอัตราขยายของการ
ควบคุมใหเหมาะสมแลวแสดงใหเห็นวาเครื่องบินสามารถรักษาความสูง
ตามที่กําหนดไดอยางมีเสถียรภาพ การเลื่อนตําแหนงจุดศูนยถวงที่
เสนอนี้จึงเปนอีกทางเลือกหน่ึงในการออกแบบเครื่องบินขนาดเล็กหรือ
อากาศยานไรนักบิน 

 
Abstract 

This research is the preliminary study for builds the 
altitude control system of the airplane by changing the position of 
the center of gravity (C.G.) of the airplane similarly to the hang 
glider. The airplane in this study uses servo motor to slide the 
position of the C.G. forward and backward. Then the pitching 
moment changes and the altitude changes as the result. This 
study used the PD controller to maintain the desired altitude. And 
the basic test used the wind tunnel test with dynamic method. 
The results after adjusted the gains of the controller showed that 
the airplane can be kept the altitude stably as the command. So 
that this proposed method of sliding C.G. is another choice to 
design a small airplane or an unmanned aerial vehicle. 

 
 
 
 
 

1 บทนํา 
การควบคุมความสูงของเครื่องบินขนาดเล็กโดยทั่วไปจะใชการ

ควบคุมการเปลี่ยนมุมพิตช (pitch angle) ดวยการปรับมุมแพนหาง 
(elevator) [1] แตการควบคุมความสูงของอากาศยานยังมีวิธีการอื่นอีก 
เชน แฮงคไกลเดอร (hang glider) ซ่ึงใชการเคลื่อนยายมวลหรือ
ตําแหนงของผูบังคับ ทําใหเกิดการเปลี่ยนตําแหนงของจุดศูนยถวง 
(center of gravity) เทียบกับจุดศูนยกลางแรงทางอากาศพลศาสตร 
(aerodynamic force center) ของปก [2] การวิจัยน้ีจึงไดทดลองนําการ
ควบคุมอากาศยานดวยการเลื่อนจุดศูนยถวงมาใชกับเคร่ืองบินขนาด
เล็ก เน่ืองจากวิธีการนี้สามารถรวมตัวขับเคลื่อน (actuator) เขาไว
ดวยกันที่ลําตัวของเครื่องบิน แทนที่จะแยกออกไปหรือตองใชกลไก
ตอไปยังแพนบังคับตางๆ ของเครื่องบิน และทําใหไมตองมีชิ้นสวนที่
เคลื่อนไหวไดอยางแพนบังคับที่ปกและแพนหาง จึงสามารถที่จะสราง
และบํารุงรักษาเครื่องบินไดงายกวา 

จากงานวิจัยที่ผานมาไดแสดงใหเห็นวาการควบคุมแบบ PD 
(Proportional and Derivative control) สามารถที่จะควบคุมหุนยนตบิน
ใหรักษาความสูงในการบินไดอยางมีประสิทธิภาพ [3] ในการวิจัยครั้งน้ี
จึงเร่ิมตนจากการใชการควบคุมแบบ PD ในการเลื่อนจุดศูนยถวงเพ่ือ
ควบคุมความสูงของเครื่องบิน นอกจากนั้นเน่ืองจากเปนการทดลอง
วิธีการบังคับเครื่องบินดวยวิธีที่ตางจากทั่วไปจึงมีความเส่ียงในการตก
สูง ดังน้ันในการวิจัยครั้งน้ีจึงไดเลือกใชการทดลองดวยการทดสอบแบบ
จลศาสตรในอุโมงคลม [4, 5] ซ่ึงเปนวิธีการทดสอบในอุโมงคลมที่
อากาศยานยังคงสามารถเคลื่อนที่ไดอยางอิสระในองศาอิสระที่ตองการ
ทดสอบ  

บทความนี้จะแสดงวิธีการและผลการทดสอบระบบควบคุมความ
สูงของเครื่องบินขนาดเล็กซ่ึงมีความยาวปก 1.05 m ดวยการเลื่อน
จุดศูนยถวง โดยใชการทดสอบแบบจลศาสตรในอุโมงคลมซ่ึงเครื่องบิน
ที่ใชทดสอบยังสามารถเปลี่ยนมุมพิตชและเปลี่ยนความสูงไดอยางอิสระ 
แตการเอียงตัวหรือการโรล (rolling motion) จะถูกจํากัดไว ในการ
ควบคุมความสูงจะใชเซนเซอรวัดระยะแบบอุลตราโซนิกวัดความสูงของ
เครื่องบินจากพื้นปอนกลับไปประมวลผลตามวิธีการควบคุมแบบ PD 
ผลการทดสอบจะแสดงผลตอบสนองในการเปลี่ยนแปลงความสูงเม่ือ
ปรับคาอัตราขยายของการควบคุม 
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2 การทดสอบการควบคุมความสูงของเครื่องบินขนาดเล็กดวย
การเลื่อนจุดศูนยถวง 

งานวิจัยน้ีเปนทดสอบการควบคุมความสูงของเครื่องบินขนาด
เล็กดวยการเลื่อนจุดศูนยถวง  รูปที่ 1 เปนรูปเคาโครงแสดงมุมพิตช
และการเลื่อนตําแหนงของจุดศูนยถวง รูปที่ 2 แสดงการแขวนเครื่องบิน
เล็กภายในอุโมงคลม และรูปที่ 3 เปนรูปแผนผังแสดงการควบคุม
ตําแหนงจุดศูนยถวงของเครื่องบินเล็กดวยการควบคุมแบบ PD  
 

 
 

รูปที่ 1 มุมพิตชและการเลื่อนจุดศูนยถวง 
 

 
 

รูปที่ 2 การแขวนเครื่องบินเล็กและอปุกรณภายในอุโมงคลม 
 

 
 

รูปที่ 3 แผนผังการควบคุมจุดศูนยถวงดวยการควบคุมแบบ PD 
 
ตารางที่ 1 ขอพื้นฐานของเครื่องบินเล็กและอุปกรณ 

Wing span 1.05 m 
Maximum chord length 0.21m   
Fuselage length 0.75m 
Weight (not include control board) m1 440 g 
Moving weight (control board) m2 474 g 
Total (Weight + Moving weight) 914 g 
Counterweight (m3 ) 1218 g 

ในงานวิจัยน้ีใชเครื่องบินเล็กบังคับวิทยุซ่ึงมีขอมูลพื้นฐานดัง
ตารางที่1 

อุโมงคลมที่ใชในการวิจัยน้ีเปนอุโมงคลมแบบเปด มีขนาดเสน
ผานศูนยกลาง 2 m ความเร็วลมสูงสุด 7 m/s จากรูปที่ 2 เครื่องบินเล็ก
จะถูกแขวนไวใหสามารถหมุนเชิดข้ึนหรือกดลงเปลี่ยนมุมพิตชไดอยาง
อิสระ โดยเครื่องบินเล็กจะถูกแขวนรอยผานรอกมายังจุดศูนยถวงของ
มวลสวนที่เคลื่อนที่ (moving weight) ปลายอีกดานของเชือกแขวน
นํ้าหนักถวง (counterweight) มีรอกเปนจุดรองรับเชือก 2 จุดทําให
เคร่ืองบินเล็กสามารถเปลี่ยนความสูงไดอยางอิสระ ปลายเชือกดาน
เครื่องบินถูกแยกเปนสองสวนมาแขวนกับมวลสวนที่เคลื่อนที่ตามแนว
ปกเครื่องบินที่ตําแหนงจุดศูนยถวงของมวลสวนที่เคลื่อนที่เพื่อบังคับให
เครื่องบินเล็กไมสามารถหมุนเปลี่ยนมุมโรล (roll angle) แตสามารถ
เปลี่ยนมุมพิตชไดอยางอิสระ และในการทดลองนี้จะแขวนเครื่องบินใน
ลักษณะพลิกลําตัวหงายขึ้น เพื่อความสะดวกในการแขวนใหแนวเชือก
ผานจุดศูนยถวงของมวลสวนที่เคลื่อนที่ 
 มวลสวนที่เคลื่อนที่ประกอบดวยชุดเซนเซอร ชุดขับเคลื่อน และ
บอรดควบคุม ซ่ึงชุดเซนเซอรประกอบดวยเซนเซอรวัดความเร็วเชิงมุม 
(gyrometer) สําหรับวัดความเร็วเชิงมุมของมุมพิทช และเซนเซอรวัด
ความเรง (accelerometer) ที่ประยุกตนํามาใชในการวัดมุมพิทช สวน
เซนเซอรวัดระยะหางแบบอุลตราโซนิก (ultrasonic sensor) สําหรับวัด
ความสูงของเครื่องบินกับพื้นติดตั้งไวที่ปกดังรูปที่ 4 ชุดขับเคลื่อนใช
เซอรโวมอเตอร (servo motor) ในการเลื่อนมวลสวนที่เคลื่อนที่ทําให
จุดศูนยถวงเลื่อนตําแหนง 
 

 
 

รูปที่ 4 ชุดเซนเซอรบนเครื่องบินเล็ก 
 

บอรดควบคุมเปนบอรดไมโครคอนโทรเลอร PIC18F4431 รับ
สัญญาณจากเซ็นเซอรวัดระยะหางซึ่งเปนสัญญาณในรูปแบบพัลส 
(pulse) สัญญาณน้ีจะถูกไมโครคอนโทรเลอรนําไปแปลงเปนระยะความ
สูงจากพื้นของเครื่องบินเล็กเพื่อคํานวณคาของคําส่ังที่จะสงไปเลื่อน
จุดศูนยถวงตามวิธีการควบคุมแบบ PD สวนสัญญาณจากเซนเซอรวัด
มุมพิตชกับความเร็วเชิงมุมของมุมพิตช ถูกอานคาผานชอง A/D ดวย
ความละเอียด 10 บิต เพื่อใชเปนขอมูลในการวิเคราะหผลการควบคุม
ความสูง ขอมูลที่อานไดทั้งหมดจะถูกสงไปบันทึกยังคอมพิวเตอรดวย
ระบบการสงขอมูลไรสายแบบ RS-232 
  



16                                                                          รวมบทความวิชาการ  เลมที่ 2 การประชุมวิชาการเครือขายวิศวกรรมเครื่องกลแหงประเทศไทยครั้งที่ 22 
 

 
 

รูปที่ 5 จุดศูนยกลางแรงยกของปกกบัตําแหนงการแขวนเครื่องบิน 
  

การควบคุมความสูงของเครื่องบินเล็กดวยการเลื่อนจุดศูนยถวง 
จะใชเซอรโวมอเตอรในการเลื่อนตําแหนงจุดศูนยถวง จากรูปที่ 5 ใน
สภาวะเริ่มตนเครื่องบินเล็กถูกแขวนพลิกลําตัวหงายข้ึนอยูในสภาวะ
สมดุลโดยที่แรงตึงเชือกอยูในแนวเดียวกับแรงยกจากปก จากนั้นถา
เลื่อนมวลสวนที่เคลื่อนที่ (m2) ไปทางดานหลังจะเกิดการเยื้องระหวาง
แรงตึงของเชือกกับแรงยกที่เกิดข้ึนบนปกทําใหเกิดโมเมนตในทิศทวน
เข็มนาฬิกามีผลใหมุมพิตชเพิ่มข้ึนและแรงยกเพิ่มข้ึน ทําใหเครื่องบิน
เล็กที่แขวนพลิกลําตัวหงายข้ึนอยู ถูกแรงยกดึงใหความสูงจากพื้นต่ําลง 
ในทางตรงกันขามถาเลื่อนมวลสวนที่เคลื่อนที่ไปทางดานหนา จะเกิด
การเยื้องระหวางแรงตึงของเชือกกับแรงยกที่เกิดข้ึนบนปกทําใหเกิด
โมเมนตในทิศตามเข็มนาฬิกามีผลใหมุมพิตชลดลงและแรงยกลดลง ทํา
ใหเครื่องบินเล็กที่ถูกแขวนพลิกลําตัวหงายข้ึนอยูถูกแรงดึงของเชือกดึง
ใหความสูงเพิ่มข้ึน และระยะที่เกิดการเยื้องระหวางแรงตึงของเชือกกับ
แรงยกของปกมีผลกับขนาดของโมเมนตที่เกิดข้ึน 
 
 3.ผลการทดสอบ 

การทดสอบการควบคุมความสูงของเครื่องบินขนาดเล็กดวยการ
เลื่อนจุดศูนยถวงโดยใชการควบคุมแบบ PD การวิจัยน้ีไดปรับอุโมงค
ลมใหมีความเร็วลม 6.6 m/s ทําการทดสอบ 2 กรณีคือ การเพิ่มความ
สูง และการลดความสูง ผลการทดสอบจะแสดงผลตอบสนองที่เหมาะสม
ในการใชงานที่ไดจากการปรับเปล่ียนคาอัตราขยายของการควบคุม 
และแสดงตัวอยางผลตอบสนองเมื่อใชคาอัตราขยายอื่น 
 
3.1 ผลการทดสอบการเพิ่มความสูง 

ผลการทดสอบการเพิ่มความสูงของเคร่ืองบินขนาดเล็กดวยการ
เลื่อนจุดศูนยถวง หลังจากทดลองปรับเปลี่ยนคาอัตราขยายของการ
ควบคุมแลวไดเลือกใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผันตาม (Kp) 
เปน 1 ใชคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน (Kd) เปน 25 และใช
อัตราสวนการขยาย (G) เปน 0.02 ในรูปที่ 6 แสดงผลการเพิ่มความสูง 
รูปที่ 7 แสดงมุมพิตชในระหวางการเพิ่มความสูง และรูปที่ 8 แสดง
ความเร็วเชิงมุมของมุมพิตชระหวางการเพิ่มความสูง 

จากผลการทดสอบการเพิ่มความสูงดวยการเลื่อนจุดศูนยถวง 
ดังรูปที่ 6 ขณะเร่ิมตนเครื่องบินเล็กจะรักษาความสูงอยางมีเสถียรภาพ
อยูที่ความสูง 30 cm จากนั้นจึงส่ังใหเปลี่ยนความสูงเปน 110 cm ที่
เวลาเปน 24 sec ซ่ึงผลตอบสนองเขาสูสถานะอยูตัว (Steady state) ที่

ความสูง 110 cm เม่ือเวลาเปน 34 sec คือใชเวลาในการเขาสูสถานะอยู
ตัว 10 sec โดยมีความผิดพลาดในสถานะอยูตัว (ess) ไมเกิน 3 cm  รูป
ที่ 7 แสดงใหเห็นวาในขณะเร่ิมตนเคร่ืองบินเล็กมีการสั่นเล็กนอยรักษา
ความสูงอยูดวยมุมพิตชประมาณ -5 degree จากน้ันเม่ือเร่ิมเพิ่มความ
สูงมุมพิตชเพิ่มเปน 0 degree แลวกลับมาที่ -5 degree เพื่อรักษาความ
สูงที่ 110 cm  และรูปที่ 8 แสดงใหเห็นวาขณะเร่ิมตนเคร่ืองบินรักษา
ความสูงไวโดยมีการสั่นเล็กนอยดวยความเร็วเชิงมุมของมุมพิตชไมเกิน 
–0.15 degree/sec และมีคาเพิ่มเปน -0.3 degree/sec ในขณะเพิ่ม
ความสูง แลวกลับมาสูสภาวะเดิมเม่ือรักษาความสูงไดตามที่ส่ังงาน รูป
ที่ 9 แสดงระยะการเลื่อนตําแหนงของจุดศูนยถวงเทียบกับขอบหนาของ
ปกโดยคิดเปน % ของความกวางปกที่โคนปก (Chord length at root : 
croot ) ในการทดลองนี้เปลี่ยนความสูงจาก 30 cm ไปเปน 110 cm 
จุดศูนยถวงจะเลื่อนจาก ประมาณ 50 % ไปอยูที่ประมาณ 45 % และจะ
รักษาตําแหนงจุดศูนยถวงไวเพื่อใหเครื่องบินสมดุลอยูที่ความสูงใหม 
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รูปที่ 6 การเพิ่มความสูง (Kp=1, Kd=25) 
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รูปที่ 7 มุมพิตช (Kp=1, Kd=25) 
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รูปที่ 8 ความเร็วเชิงมุมของมุมพิตช (Kp=1, Kd=25) 
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รูปที่ 9 ตําแหนงของจุดศูนยถวง (Kp=1, Kd=25) 
  
 รูปที่ 10 และรูปที่ 11 เปนตัวอยางผลการทดสอบการเพิ่มความ
สูงดวยอัตราขยายคาอื่น โดยจะแสดงเฉพาะคาความสูง  
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รูปที่ 10 การเพิ่มความสูง (Kp=1.5, Kd=25) 
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รูปที่ 11 การเพิ่มความสูง (Kp=1, Kd=27) 
 
 รูปที่ 10 เปนผลจากการเพิ่มคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผัน
ตาม (Kp) เปน 1.5 และใชคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน (Kd) เทา
เดิมคือ 25 จะเห็นไดวาโอเวอรชูต (overshoot) มีคาสูงข้ึน  
 รูปที่ 11 เปนผลจากการเพิ่มคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน 
(Kd) เปน 27 และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผันตาม (Kp) เทา
เดิมคือ 1.0 จะเห็นไดวาใชเวลาในการเขาสูสถานะอยูตัวมากกวาเดิม 
 
3.2 ผลการทดสอบการลดความสูง 
 ผลการทดสอบการลดความสูงของเครื่องบินขนาดเล็กดวยการ
เลื่อนจุดศูนยถวง หลังจากทดลองปรับเปลี่ยนคาอัตราขยายของการ
ควบคุมแลวไดเลือกใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผันตาม (Kp) 
เปน 1.2 ใชคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน (Kd) เปน 25 และใช
อัตราสวนการขยาย (G) เปน 0.02 ในรูปที่ 12 แสดงผลการลดความสูง 
รูปที่ 13 แสดงมุมพิตชในระหวางการลดความสูง และรูปที่ 13 แสดง
ความเร็วเชิงมุมของมุมพิตชระหวางการลดความสูง 
 
  

 ดังรูปที่ 12 ขณะเร่ิมตนเคร่ืองบินเล็กจะรักษาความสูงอยางมี
เสถียรภาพอยูที่ความสูง 140 cm จากนั้นจึงส่ังใหเปลี่ยนความสูงเปน 
60 cm ที่เวลาเปน 24 sec ซ่ึงผลตอบสนองเขาสูสถานะอยูตัวที่ความสูง 
60 cm เม่ือเวลาเปน 40 sec คือใชเวลาในการเขาสูสถานะอยูตัว 16 
sec โดยมีความผิดพลาดในสถานะอยูตัว (ess) ไมเกิน 3 cm  รูปที่ 13 
แสดงใหเห็นวาในขณะเริ่มตนเคร่ืองบินเล็กมีการสั่นเล็กนอยรักษาความ
สูงอยูดวยมุมพิตชประมาณ -5 degree จากน้ันเม่ือเร่ิมลดความสูง
มุมพิตชลดลงเปน -10 degree แลวกลับมาที่ -5 degree เพื่อรักษา
ความสูงที่ 60 cm  และรูปที่ 14 แสดงใหเห็นวาขณะเริ่มตนเครื่องบิน
รักษาความสูงไวโดยมีการสั่นเล็กนอยดวยความเร็วเชิงมุมของมุมพิตช
ไมเกิน –0.15 degree/sec และมีคาเพิ่มเปน 0.4 degree/sec ในขณะ
เพิ่มความสูง แลวกลับมาสูสภาวะเดิมเม่ือรักษาความสูงไดตามที่ส่ังงาน 
รูปที่ 15 แสดงระยะการเลื่อนตําแหนงของจุดศูนยถวงเทียบกับขอบหนา
ของปกโดยคิดเปน % ของความกวางปกที่โคนปก (Chord length at 
root : croot ) ในการทดลองนี้เปลี่ยนความสูงจาก 140 cm ไปเปน 60 
cm จุดศูนยถวงจะเลื่อนจาก ประมาณ 49 % ไปอยูที่ประมาณ 53 % 
และจะรักษาตําแหนงจุดศูนยถวงไวเพื่อใหเครื่องบินสมดุลอยูที่ความสูง
ใหม 
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รูปที่ 12 การลดความสูง (Kp=1.2, Kd=25) 
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รูปที่ 13 มุมพิตซ (Kp=1.2, Kd=25) 
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รูปที่ 14 ความเร็วเชิงมุมของมุมพิตช (Kp=1.2, Kd=25) 
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รูปที่ 15 ตําแหนงของจุดศูนยถวง (Kp=1.2, Kd=25) 
 

 รูปที่ 16 และรูปที่ 17 เปนตัวอยางผลการทดสอบการลดความสูง
ดวยอัตราขยายคาอื่น โดยจะแสดงเฉพาะคาความสูง 
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รูปที่ 16 การลดความสูง (Kp=1.5, Kd=25) 
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รูปที่ 17 การลดความสูง (Kp=1.2, Kd=27) 
 
 รูปที่ 16 เปนผลจากการเพิ่มคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผัน
ตาม (Kp) เปน 1.5 และใชคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน (Kd) เทา
เดิมคือ 25 จะเห็นไดวาโอเวอรชูตมีคาสูงข้ึน  
 รูปที่ 17 เปนผลจากการเพิ่มคาอัตราขยายตัวควบคุมสัดสวน 
(Kd) เปน 27 และใชคาอัตราขยายของตัวควบคุมแปรผันตาม (Kp) เทา
เดิมคือ 1.2 จะเห็นไดวาใชเวลาในการเขาสูสถานะอยูตัวมากกวาเดิม 
 
4 สรุป 
 ในงานวิจัยน้ีไดนําเสนอการควบคุมความสูงของเครื่องบินขนาด
เล็กดวยการเลื่อนจุดศูนยถวงแบบแฮงคไกลเดอรและใชการควบคุม
แบบ PD โดยไดแบงการทดสอบเปน 2 กรณีคือ การเพิ่มความสูง และ
การลดความสูง 
 ผลการทดสอบหลังจากที่ปรับเปลี่ยนคาอัตราขยายของการ
ควบคุมใหเหมาะสมแลวสามารถที่จะควบคุมความสูงของเครื่องบินเล็ก
อยางมีเสถียรภาพ โดยการเพิ่มความสูงเลือกใชคา Kp=1 Kd=25 และ 
G=0.02 สวนการลดความสูงเลือกใชคา Kp=1.2 Kd=25 และ G=0.02 
เน่ืองจากผลตอบสนองของความสูงไมมีโอเวอรชูตและใชเวลาในการเขา

สูสถานะอยูตัวอยูในชวงที่ยอมรับได โดยทั้ง 2 กรณีมีความผิดพลาดใน
สถานะอยูตัวไมเกิน 3 cm 
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