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บทคัดยอ  
การวิจัยน้ีนําเสนอเกี่ยวกับการปรับตัวควบคุมฟซซ่ี-พีไอดี ซ่ึง

ระบบควบคุมน้ี มีความสามารถในการปรับการทํางานของระบบไดโดย
อัตโนมัติตามการเปลี่ยนแปลงของสภาวะแวดลอม ในการทดสอบระบบ
ควบคุมน้ี ไดทําการทดลองกับเฮลิคอปเตอรขนาดเล็กบังคับวิทยุรุน          
T-REX450XL ซ่ึงยึดติดไวกับฐานทดลอง ระบบทดสอบสามารถที่จะ
เคลื่อนที่หมุนไดใน 3 แกนองศาอิสระ แตในการทดลองนี้จะจํากัดให
เหลือเพียง 1 แกนองศาอิสระ คือใหหมุนไดเฉพาะในการหันทิศทางของ
เฮลิคอปเตอรเทานั้น (หมุนรอบแกน Z) ระบบที่ใชในการควบคุมน้ีจะใช
พื้นฐานการควบคุมแบบพีไอดี และแบบจําลองฟซซ่ีของ ทาคาก-ิซูกีโน 
โดยจะมีสวนปรับตัวควบคุม ที่ไดจากการสังเกตสถานะที่เปลี่ยนไป เปน
ตัวปรับปรุงแกไขตัวควบคุมฟซซ่ี โดยเปลีย่นแปลงคาความละเอียดใน
การควบคุม 
 
Abstract  

This paper discusses about the design of Fuzzy-PID 
(Proportional Integral Derivative) controller. This controller system 
can automatically adapt its operation to the changes in dynamic 
environment. The radio control Helicopter model T-REX450XL 
were used in the testing of the controller system. The helicopter 
was fixed into the test base. It can move in 3 degree of freedom, 
but in this paper we only tested the controller in 1 degree of 
freedom which is the heading of helicopter (Yaw : rotate in Z 
axis). The control system is based on the conventional PID control 
combined with Takagi-Sugeno’s type fuzzy model and 

precompensation by Self-tuning method, which learns to tune itself 
online for modifying Scale-factor. 
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1. บทนํา 

เฮลคิอปเตอร เปนอากาศยานชนิดหน่ึงที่มีลักษณะโครงสราง
แตกตางจากเครื่องบินปกติด(Fixed wings) โดยทั่วไป คือเฮลิคอปเตอร
จะมีใบพัดหลักขนาดใหญ(Main rotor blades) ที่หมุนไดอยูทางดานบน 
และมีใบพัดขนาดเล็ก(Tail rotor blades) ที่หมุนไดติดอยูที่ดานทาย 
ดังน้ันเฮลิคอปเตอรจึงมีอีกชื่อหน่ึงวา “เครื่องบินปกหมุน” ดวยลักษณะ
โครงสรางดังกลาวขางตน จึงทําใหเฮลิคอปเตอรสามารถที่จะบินข้ึน-ลง
ในแนวดิ่ง บินออกดานขางซาย-ขวา และบินน่ิงอยูกับที่(Hovering)ได 
ดวยคุณสมบัติที่ดีเหลานี้ เฮลิคอปเตอรจึงถูกนําไปใชประโยชนอยาง
มากในงานดานตางๆ อยางกวางขวาง  

แตเน่ืองจากความไมเปนเชิงเสน(Nonlinear) ของเฮลิคอปเตอร 
การควบคุมอัตโนมัติจึงมักจะมีปญหาในการควบคุมอยูเสมอ การควบ 
คุมโดยใชพีไอดี(PID) เพียงอยางเดียวซ่ึงเปนการควบคุมเชิงเสน
(Linear) จึงไมสามารถที่จะจัดการกับปญหาน้ีใหหมดไปได  

จากแนวความคิดของ Zadeh, L.A. [1] ที่เสนอวิธีการใชฟซซี
ลอจิก (Fuzzy Logic) ในการอธิบายเกี่ยวกบัความไมแนนอน
(Uncertain) และสิ่งที่คลุมเครือ(Fuzzy) มาชวยในการแกไขปญหาตางๆ  
ไดรับความสนใจเปนอยางมาก จนแนวความคิดน้ีไดแพรหลาย และมี
การขยายความเพือ่นําไปประยุกตใชในดานตางๆอยางมากมาย  



 

 

ในการใชงานระบบควบคุมน้ัน ฟซซ่ีลอจิกถูกใชเปนเทคนิคการ
ประมวลผลแบบหนึ่ง ซ่ึงแตกตางจากระบบประมวลผลแบบธรรมดา 
ตรงที่มีความยืดหยุน และสามารถรองรับความไมแนนอนของระบบได
อยางด ี ดังน้ันจึงมีงานวิจัยที่เกี่ยวกับการนําเอา ฟซซ่ีลอจิกมาประยุกต 
ใชในการควบคุมเฮลิคอปเตอรอยางตอเน่ือง โดยมีทั้งการใชฟซซ่ีลอจิก 
แบบเดี่ยวๆ และการใชฟซซ่ีลอจิกรวมกับระบบควบคุมแบบอื่นๆ เชน 
งานวิจัยของสุคนธ พันธุเณร และมนูกิจ   พานิชกุล [2] ใชฟซซ่ีลอจิก
รวมกับการควบคุมแบบพีไอดี ในการหันทิศทางของเฮลิคอปเตอร และ
ใชวิธีการปรับคา(Self-tuning) ในการปรับปรุงระบบควบคุม, งานวิจัย
ของ Edgar N. Sanchez และคณะ [3] ใชฟซซ่ีลอจิกรวมกับการควบคุม
แบบพีไอดี ในการทรงตัวและเคลื่อนที่ของเฮลิคอปเตอรในระบบเสมือน
จริง(Simulation) 

ในงานวิจัยน้ีไดนําเอาฟซซ่ีลอจิก และระบบควบคุมพีไอดี มาใช
รวมกัน โดยใชฟซซ่ีลอจิกปรับคาเกน(gain) ของระบบพีไอดี ในการหัน
ทิศทางของเฮลคิอปเตอร โดยเลือกใชแบบจําลองฟซซ่ีของ ทาคากิ-ซูกี
โน (Takaki-Sugeno Fuzzy Model) [4] และมีระบบการเรียนรู โดย
ระบบสามารถที่จะเรียนรูและปรับปรุงการควบคุม โดยใชวิธีการปรับตัว
(Adaptive-method) ซ่ึงรวมเอาทั้ง วิธีการปรับกฎ(Rule modification) 
และวิธีการปรับคา(Self-tuning) ไวดวยกัน 

 
2.  เฮลิคอปเตอร ท่ีใชในการควบคุม 

เฮลิคอปเตอรที่ใชในการทดลองนี้ จะใชเฮลิคอปเตอรบังคับวิทยุ
ระบบไฟฟา รุน T-REX450XL ของ ALIGN โดยเฮลคิอปเตอรจะถูกยึด
ติดไวกับฐานทดสอบที่ทําจากอลูมิเนียม ระบบทดสอบสามารถที่จะ
เคลื่อนที่หมุนไดใน 3 แกนองศาอิสระ แตในการทดลองนี้จะจํากัดให 
เหลือเพียง 1 แกนองศาอิสระ คือใหหมุนไดเฉพาะในการหันทิศทางของ
เฮลิคอปเตอรเทานั้น (หมุนรอบแกน Z) 
 

 
 

รูปที่ 1 เฮลิคอปเตอรกับฐานทดลอง 
 

เฮลิคอปเตอรจะใช R/C Servomotor รุน HS-56SB ของ Hitec ในการ
ปรับมุมเอียงองศาของใบพัด 
 

ตารางที่ 1 แสดงขนาดของเฮลิคอปเตอร 
รายละเอียดขอมูล เฮลิคอปเตอร 

ความยาว 650 มิลลิเมตร 
ความสูง 230 มิลลิเมตร 

ขนาดใบพัดหลัก 700 มิลลิเมตร 
ขนาดใบพัดหาง 150 มิลลิเมตร 

นํ้าหนักไมรวมอุปกรณไฟฟา 355 กรัม 
นํ้าหนักรวมทั้งหมด 730 กรัม 

 
3. อุปกรณท่ีใชในการควบคุม 

อุปกรณที่ใชในการควบคุมระบบการทดลองนี้ แบงเปน 2 สวนคือ
เซนเซอรที่ใชในการตรวจวัดคาตางๆ ที่ไดจากเฮลิคอปเตอร และ
ไมโครคอนโทรเลอรที่ใชในการรับคาสัญญาณที่ไดจากเซนเซอร และ
ส่ังงานควบคุมระบบ 
3.1 เซนเซอร 

เซ็นเซอรที่ใชในการตรวจจับคาตางๆ ใชเซ็นเซอรของ Android 
World ซ่ึงประกอบดวยเซ็นเซอรวัดความเรง(Accelerometer) Analog 
Devices ADXL202AE 2-axis Accelerometer, เซนเซอรวัดความเร็ว
เชิงมุม (Gyrometer) Murata ENC-03J Gyrostar piezoelectric 
vibrating gyros, และอุณหภูมิของบอรด(Temperature) และใชไจโร
เซนเซอร GY240 ของ Futaba เปน Rate Gyro ใชในการควบคุมการ
หันทิศทาง(Heading) ของเฮลิคอปเตอร   
3.2 ไมโครคอนโทรลเลอร 

ไมโครคอนโทรลเลอรที่ใชในการรับคาตางๆ จากเซ็นเซอร และใช
ในการประมวลผลระบบควบคุม คือ ARM7 ซ่ึงเปน CPU แบบ 16/32 
bit ของบริษัท PHILIPS เบอร LPC2138 โดยไมโครคอนโทรลเลอรจะ
เชื่อมตอกับคอมพิวเตอรผานทางพอรตอนุกรม RS232 โดยจะใชพอรต 
A/D(Analog to Digital) ขนาด 10 bit ในการอานสัญญาณจากเซนเซอร 
และใชในการสรางสัญญาณ PWM(Pulse Width Modulation) ในการ
ควบคุมเซอรโวมอเตอร ไมโครคอนโทรลเลอรจะถูกส่ังงานใหทํางาน
ตามคําสั่งตางๆ ที่ความถี่ 50 Hz คือคาบเวลาเทากับ 20 ms ตาม
คาบเวลาสัญญาณ PWM ของระบบ R/C(Radio Control) 
 
4. ระบบควบคุมการหันทิศทางของเฮลิคอปเตอร 

ในการวิจัยครั้งน้ีไดใชระบบที่ทําการควบคุมดวยพีไอดี ในการ
บังคับการหันทิศทางของเฮลิคอปเตอร แลวใชตัวควบคุมแบบฟซซี
ลอจิก เปนสวนเสริมเพื่อใหการควบคุมเกิดความแมนยํามากขึ้น 
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รูปที่ 2 ผังแสดงการควบคุมการหันทิศทางของเฮลคิอปเตอร 
 



 

 

5. ทฤษฎีตัวควบคุมฟซซีแบบพีไอดี 
จากสมการที่ใชในการควบคุมแบบพีไอดี [4] ของการควบคุมการ

หันทิศทางของเฮลคิอปเตอร คือ  
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โดย u  คือเอาทพุต(Output) ของระบบ, e  คือคาผิดพลาด (error),  

pK  คืออัตราขยายแบบสัดสวน(Proportional gain), dK  คืออัตรา 

ขยายแบบอนุพันธ(Derivative gain), iK  คืออัตราขยายแบบอินทิกรัล

(Integral gain)  
จากสมการ (1) เม่ือแสดงในรูปแบบกฎฟซซี โดยใหเวลาใดๆ 
kt = จะได 
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IF [ )(ke  is antecedent AND )(keΔ  is antecedent AND 
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)(  is antecedent ]  THEN )(ku is consequent (3) 

 
โดย e  คือคาผิดพลาด, eΔ  คือคาความเปลี่ยนแปลงของความ

ผิดพลาด, ∑e คือคาผลรวมของความผิดพลาด  

แบบจําลองฟซซ่ีของ ทาคาก-ิซูกีโน[5] กฎฟซซีโดยปกติจะมี
ลักษณะเปน 

 

กฎที่ L:  IF( 1x  is 1LA ) AND ( 2x  is 2LA ) AND  

( 3x  is 3LA ) THEN Ly = Lf ( 1x , 2x , 3x ) (4) 

 

โดยที ่ jx , j = 1,2,3 เปนตัวประกอบที่ j ของตัวแปรอินพุต(Input) 

x ,  ijA เปนพจนภาษาของขอต้ัง (consequence linguistic term) 

หรือเปนฟงกชันความเปนสมาชิกของขอต้ัง (antecedent membership 

function) ในกฎที่ i , i = 1, …, L , y เปนตัวแปรเอาตพุต, 
 

if เปน

สมการเชิงเสนของขอตาม (consequent linear function) ของกฎขอที่ 

i  ตามปกติ if ( 1x , 2x , 3x ) จะเปนพหุนาม(Polynomial) ที่มีตัว

แปรขอมูลเขาเปน ( 1x , 2x , 3x ) แต if ( 1x , 2x , 3x ) อาจเปน

ฟงกชันอื่นก็ได ตราบใดที่เปนฟงกชันที่สามารถอธิบายขอมูลออกของ
แบบจําลองภายในบริเวณฟซซ่ีที่กําหนดโดยขอนําของกฎได   
 และคาเอาตพุตของระบบเปนผลรวมจากเอาตพุตจากกฏแตละขอ
โดยใชสมการ 
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1

α

α
       (5) 

 

iy คือคาความเปนสมาชิกของกฎที่ i  ของตัวแปรเอาทพุต, iα คือคา 

คริปสเอาทพุต (Crisp output) ที่ไดจากกฎขอที่ i  
 
6. การทดลอง 
 จากรูปที่ 3 ในสวนของตัวควบคุมฟซซ่ี กําหนดตัวแปรสถานะขอ
ตั้ง และการกระทําควบคุมขอตาม กําหนดไดดังน้ี  
 

dt
d )(keΔ

)(ku

)(ke )(ken

)(kenΔ

)(kun

 
รูปที่ 3 ผังแสดงการโครงสรางของตัวควบคุมฟซซี 

 
จากรูปที่ 2 ตัวแปรสถานะคือ มุมที่เฮลิคอปเตอรหันเบนออกไป=

คาความผิดพลาด( e ), คาความเปลีย่นแปลงของความผดิพลาด( eΔ )  
โดยใหเวลาใดๆ kt =  

 
   )()()( kykrke −=      (6) 

 
)1()()( −−=Δ kekeke     (7) 

 
โดย )(kr  คือ คาอางอิงหรือคาที่ตั้งไวของระบบที่เวลา k , )(ky  
คือ คาที่วัดไดจริงของระบบที่เวลา k   

กอนจะเขาสูสวนกลไกการหาเหตุผลของฟซซีจะทําการนอรมอล
ไลซ(Normalization) โดยคูณกับคาสเกลแฟคเตอร(Scale factor) เพื่อ
แปลงปริมาณคาตวัแปรสถานะของอินพุต และเอาตพุต ไปเปนคา
บรรทัดฐาน หรือสเกลที่เหมาะสมในเอกภพสัมพัทธ 

 

   )()( keSke en =       (8) 

 

)()( keSke cen Δ=Δ      (9) 

 
สวนการกระทําควบคุมคือ การบิดมุมบังคับหางของเซอรโว

มอเตอร(u ) 
 

  )](),([)( kekeFku nn Δ=        (10) 

 

)()( kuSku un =           (11) 



 

 

กําหนดใหสมาชิกของ e  มี 5 เทอม, eΔ  มี 5 เทอม และ  u  มี 
7 เทอม โดยมี [NB, NM, NS, Z, PS, PM, PB] ซ่ึงแทน S=Small, 
M=Medium, B=Big, N=Negative, Z=Zero, P=Positive, สมาชิกของ 

)(ke , )(keΔ  และ )(ku แสดงไวดังรูปที่ 4 

)(),( keke Δ  
(a) 

)(ku  
 (b) 

 
รูปที่ 4  (a) สมาชิกในฟซซ่ีเซ็ต )(ke และ )(keΔ  

         (b) สมาชิกในฟซซ่ีเซ็ต )(ku   
 
ตารางที่ 2 แสดงกฎที่ใชในการควบคุมเฮลิคอปเตอร 

  Error, e(t) 

  NB NS Z PS PB 

PB PM PS NM NB NB 

PS PM PS NS NB NB 

Z PB PM Z NM NB 

NS PB PB PS NS NM 

Ch
an
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f E
rro

r, 
∆e

(t)
 

NB PB PB PM NS NM 

 
7. การปรับตัวควบคุม 
 ในการนําตัวควบคุมฟซซี-พีไอดี ไปใชในการควบคุมการหัน
ทิศทางของเฮลคิอปเตอรน้ัน จําเปนจะตองมีการปรับปรุงแกไขตัว
ควบคุม เน่ืองจากระบบมีการเปลี่ยนแปลงของสภาวะแวดลอมเขามา
เกี่ยวของ ดังน้ันพารามิเตอรตางๆที่ออกแบบไวตอนแรก เชน สเกลของ
ฟงกชั่นความเปนสมาชิกของอินพุต หรือคากฎตางๆ จําเปนจะตอง
ไดรับการปรับปรุงแกไข เพื่อที่จะใหสามารถรักษาเสถียรภาพการหัน
ทิศทางของเฮลคิอปเตอรใหบรรลุเปาหมาย เปนที่นาพอใจได 

 วิธีการปรับคาดวยตนเองของการทดลองในครั้งน้ี จะใชการปรับคา
สเกลของฟงกชั่นความเปนสมาชิกของอินพุต โดยใชสเกลแฟคเตอร 
เปลี่ยนคาของความผิดพลาด และอัตราความผิดพลาด สเกลใหมน้ีสราง
โดยอาศยัตัววัดสมรรถนะของระบบ 3 คา คือ เปอรเซ็นตการพุงเกิน 
(Overshoot percentage : OV), ชวงเวลาขาขึ้น(Rise time : RT) และ
เปอรเซ็นตการสั่นของแอมพลิจูด(Amplitude Oscillation percentage : 
OSC) 
 

   refOVOVOV −=Δ         (12) 

 

   refRTRTRT −=Δ          (13) 

 

refOSCOSCOSC −=Δ         (14) 

 
โดยที่ OVΔ , RTΔ  และ OSCΔ  แบงเปน 3 เทอมดังรูปที่ 5 
 

cee SSOSCRTOV ΔΔΔΔΔ ,,,,  
 

รูปที่ 5 สมาชิกในฟซซ่ีเซ็ต cee SSOSCRTOV ΔΔΔΔΔ ,,,,  
 

การปรับคาสเกลแฟคเตอรน้ันใช 
 

eee SkSkS Δ+=+ )()1(     (15) 

 

cecece SkSkS Δ+=+ )()1(     (16) 

 

สําหรับการหาคา eSΔ  และ ceSΔ  จะตองอาศัยการปรับสเกล

แฟคเตอรที่ข้ึนกับคาสมรรถนะ กฎของการคํานวณคา eSΔ มีดังน้ี 

 

กฎที่ 1 IF OVΔ  = P  THEN eSΔ  = P 

กฎที่ 2 IF OVΔ  = Z  THEN eSΔ  = Z 

กฎที่ 3 IF OVΔ  = N  THEN eSΔ  = N 

กฎที่ 4 IF RTΔ   = P  THEN eSΔ  = P 

กฎที่ 5 IF RTΔ   = Z  THEN eSΔ  = Z 

 กฎที่ 6 IF RTΔ   = N  THEN eSΔ  = N 



 

 

 กฎที่ 7 IF OSCΔ  = P  THEN eSΔ  = P 

 กฎที่ 8 IF OSCΔ  = Z  THEN eSΔ  = Z 

 กฎที่ 9 IF OSCΔ  = N  THEN eSΔ  = N 

 

สําหรับกฎคํานวณคา ceSΔ  จะใชคาอัตราของ OVΔ  โดยที่ 

DOV = [ ])1()( −Δ−Δ kOVkOV  
 

กฎที่ 1 IF DOV  = P THEN ceSΔ  = N 

กฎที่ 2 IF DOV  = Z THEN ceSΔ  = Z 

กฎที่ 3 IF DOV  = N THEN ceSΔ  = P 

 
8. ผลการทดลอง 
 

คา Yaw angle จากการควบคุมมุม Yaw ดวย PID
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(a) 
 

คา Yaw angle จากการควบคุมมุม Yaw ดวย Fuzzy PID
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(b) 
 

คา Yaw angle จากการควบคุมมุม Yaw ดวย Fuzzy PID 
แบบปรับตัวควบคุม
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(C) 

 
รูปที่ 6 กราฟแสดงคามุมที่เปลี่ยนแปลงไป เทียบกับเวลา 

 จากกราฟผลการทดลอง แสดงใหถึงความสัมพันธระหวางคามุมที่
เปลี่ยนไป(องศา)ในแนวแกนตั้ง และคาเวลา(วินาที)ในแนวแกนนอน ใน
รูป (a) แสดงการควบคุมดวยระบบ พีไอดี, รูป(b) แสดงถึงการควบคุม
ดวยระบบฟซซ่ี-พีไอดี, และในรูป(c) แสดงถึงการควบคุมดวยระบบ  
ฟซซ่ี-พีไอดี แบบปรับคาได 

จากกราฟทั้งสามแสดงใหเห็นวา ระบบการควบคุมฟซซ่ี-พีไอดี 
แบบปรับคาได(c) สามารถที่จะควบคุมทิศทางการหันใหอยูในชวงที่
แคบกวา คืออยูในชวง +2องศา ถึง -2องศา รองลงมาคือระบบการ
ควบคุมแบบฟซซ่ี-พีไอดี(b) อยูในชวง +3องศา ถึง -3องศา สวนระบบ
การควบคุมดวยพีไอดีอยางเดียว(a) การหันทิศทางจะอยูในชวงที่กวาง
กวาคือ +3องศาถงึ -7องศา 
 
9. สรุปผลการวิจยั และแนวทางการพัฒนา 
 จากผลการทดลอง สรุปไดวาระบบการควบคุมการหันทิศทางของ
เฮลิคอปเตอร โดยการปรับตัวควบคุมฟซซ่ี-พีไอดี แบบปรับคาได 
สามารถที่จะใชควบคุม การหันทิศทางของเฮลคิอปเตอรไดอยางมี
ประสิทธิภาพ เน่ืองมาจากการควบคุมฟซซ่ี-พีไอดี แบบปรับคาได เรา
สามารถที่จะปรับคาตัวแปรตางๆ ไดละเอียดมากขึ้น การพัฒนาระบบ
ข้ันตอไปคือขยายระบบใหควบคุมไดทั้ง 3 แกน 
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